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RESUMO

BARRETO, T. A. Efeitos de choques térmicos ciclicos no comportamento em
fadiga de juntas mistas de Glare-5 e liga de aluminio. 2022. Dissertacdo (Mestrado
em Ciéncia e Engenharia de Materiais) — Escola de Engenharia de Sdo Carlos,

Universidade de Sao Paulo), Sado Carlos, 2022.

Glare® é um laminado metal-fibra, composto por laminas alternadas de liga
de aluminio e camadas de fibra de vidro imersas em resina epoxi. Devido a sua baixa
densidade e sua maior resisténcia ao impacto e a fadiga comparado a liga de aluminio,
ele jA € empregado em estruturas aeronduticas, como bordos de ataque e painéis
superiores da fuselagem. Em principio, qualquer estrutura aeroespacial manufaturada
com chapas de liga de aluminio pode ser substituida por Glare. Entretanto, visto que
espaco constitui um meio muito mais agressivo que o ambiente terrestre, atencao
redobrada deve ser dada a essas aplicacfes, em especial no que diz respeito as
variagcdes bruscas de temperatura devidas aos ciclos de sombra terrestre seguida de
exposicao direta ao sol aos quais tais estruturas (naves, estacdes e satélites) estédo
submetidas e que levam a falha térmica. Fadiga mecéanica devida a vibracdes de
lancamento em servico, bem como a mudancas de curso para desvio de fragmentos
espaciais e retomada de altitude devem ser consideradas. A presenca de juntas
mecanicas com concentradores de tensdes (furacbes) e a ocorréncia de desgaste
entre as superficies de contato, devido a movimentacdes relativas de baixa
intensidade, ndo devem ser negligenciadas. No presente estudo, trés configuracées
de juntas mecanicas sobrepostas foram analisadas: uma composta apenas de placas
de liga de aluminio e duas de liga de aluminio e Glare, sendo uma na qual a placa
escareada é a de aluminio e na outra, a de Glare. Essas juntas foram submetidas a
cargas prévias de fadiga para inducdo de danos em diferentes magnitudes e
subsequentes choques térmicos extremos, sendo entdo submetidas a fadiga até sua
ruptura completa. Determinou-se que a utilizacdo de painéis de Glare resulta em
juntas mais leves e com maior confiabilidade e previsibilidade de comportamento em
fadiga. Contudo, nem sempre a utilizacdo de painéis de Glare é benéfica, pois o
desempenho do componente esta diretamente atrelado ao papel do painel de

laminado na junta; utilizar o painel de Glare como a placa escareada resultou em um



desempenho muito melhor que o de uma junta tradicional entre painéis de aluminio,
enquanto utiliza-lo como a placa nao escareada, resultou em desempenho inferior ao
desta ultima. Desse modo, os resultados deste estudo ressaltam a importancia da
realizacdo de andlises sobre o comportamento de componentes e materiais em
condi¢cBes de operacéo, permitindo avaliar efeitos sinérgicos dos painéis componentes

da estrutura que podem prejudicar seu desempenho.

Palavras-chave: juntas mecanicas; tolerancia a danos; laminado metal-fibra; fadiga;

choque térmico ciclico.



ABSTRACT

BARRETO, T. A. Effect of repeated thermal shock on the fatigue behavior of
Glare-5 and aluminum alloy hybrid joints. 2022. Dissertacdo (Mestrado) — Escola

de Engenharia de S&o Carlos, Universidade de S&o Paulo, Sao Carlos, 2022.

Glare® is a fiber-metal laminate made of alternating aluminum alloy sheets
and fiberglass layers immersed in epoxy resin. Because of its lower density and greater
resistance to impact and fatigue compared to aluminum alloy, it is already used in
aeronautical structures, such as leading edges and upper fuselage panels. Glare can
be used to replace any aerospace structure made of aluminum alloy. However,
because space is a much more hostile environment than the terrestrial environment,
greater attention should be paid to those applications, particularly with regard to
sudden temperature variations caused by cycles of terrestrial shadow followed by
direct exposure to the Sun that such structures (spaceships, space stations and
satellites) are subjected to and which lead to thermal failure. Mechanical fatigue
caused by in-service launch vibrations, as well as course changes to avoid space
debris and regain altitude, must also be considered. The presence of mechanical joints
with stress concentrators (rivet holes) and the occurrence of wear between the contact
surfaces as a result of low intensity movements should not be overlooked. The current
study looked at three single-lap mechanical joint configurations: one composed only of
aluminum alloy sheets and two composed of aluminum alloy and Glare, one in which
the aluminum alloy sheet is the countersunk sheet and one in which it is the Glare
sheet. Those joints were subjected to previous fatigue loads to induce damage of
varying magnitudes, followed by extreme thermal shocks, and then fatigue until
complete rupture. It was discovered that using Glare panels results in lighter joints with
greater reliability and predictability. However, using Glare panels is not always
advantageous, because their performance is directly related to the role of the panel in
the joint; using the Glare as the countersunk panel resulted in significantly better
performance than a traditional joint between aluminum panels, while using it as the
non-countersunk panel resulted in significantly lower performance than the latter. As a

result, the findings of this study highlight the importance of conducting analyses on



the behavior of components and materials under operating conditions, allowing for the

evaluation of synergistic effects of the component panels that may impair their
performance.

Keywords: mechanical joints; damage tolerance; fiber-metal laminate; fatigue; cyclic
thermal shock.
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1. INTRODUCAO

1.1. Motivacao

Aeronaves sdo grandes estruturas compostas de chapas, sistemas e
estruturas menores, as quais requerem pinos, parafusos e, no caso da casca da
aeronave, rebites escareados na composicao da estrutura final. A placa escareada de
uma junta mecéanica € um componente com grande sobrecarga de tensdes. I1sso se
deve a acdo conjunta do efeito knife edge da escareacdo cbnica e do movimento
relativo entre as placas, o qual resulta no movimento da cabeca dos rebites (DE
RIJCK, 2005). Essa resposta do componente ao carregamento ressalta a importancia
de um estudo prévio para a selecdo do material que ird comp6-la e do conhecimento
sobre como tal material se comportara sob o dindmico e complexo estado de tensdes
envolvido nas condicbes de operacdo. Em outras palavras, é necessario analisar o
comportamento das juntas sob condi¢cfes similares as de operacao para compreender
como a operacao em ambientes extremos pode afetar e comprometer as propriedades
do composito (KUBIT et al., 2019).

Ensaios de fadiga em corpos de prova virgens, bem como
subsequentementes a aplicacéo de: (i) ciclos térmicos com amplitude de temperatura
da ordem de 300°C, (ii) de condicionamento higrotérmico, (iii) simultaneamente, e
respectivamente, dos tratamentos (i) e (ii), assim como de (ii) e (i), ja foram realizados
e parcialmente publicados pelo Grupo de Materiais Compdésitos Engenheirados da
Escola de Engenharia de Sdo Carlos da Universidade de Sdo Paulo (Group of
Engineered Composite Materials — GECoM, EESC-USP). De modo a complementar
tal conhecimento, o objetivo deste trabalho € conduzir ensaios de fadiga em juntas
idénticas as anteriores apds a imposi¢cao de choques térmicos de grande amplitude
de temperaturas. Desta forma, diferentemente dos estudos previamente realizados,
nos quais o objetivo era analisar as juntas em condi¢Bes similares as de aplicacao
aeronautica, neste o propésito é a analise das juntas sob condi¢cdes encaradas no
ambiente espacial, no caso, a combinagédo de danos de fadiga a submisséo a ciclos
de choques térmicos. Tais estudos sdo necessarios para garantir a seguranca da

estrutura e a confiabilidade do componente.
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N&o ha registros na literatura cientifica dos efeitos de choque térmico em
juntas rebitadas de Glare. Mais ainda, a escassa literatura sobre juntas rebitadas de
laminados metal-fibra (fiber-metal laminates — FML) sob condi¢des similares as de
operacao torna o conhecimento gerado por este trabalho imprescindivel na garantia
da confiabilidade e da seguranca da aplicacdo desses materiais na industria
aeroespacial, sendo sua auséncia limitante a tais aplicacdes.

Os resultados deste estudo auxiliardo na compreensédo dos mecanismos de
falha e na projecéo da vida em fadiga de juntas quando expostas a ciclos de choques
térmicos. Tal conhecimento permitira a realizacdo de inspecfes mais eficazes, bem
como a definicho de intervalos de inspecdo mais eficientes para estruturas
aeroespaciais, além de contribuir para o nivel de prontiddo tecnolégica do material
(Technology Readiness Level — TRL) para aplicagbes espaciais. Inspecdes mais
efetivas em intervalos otimizados asseguram a seguranca da estrutura em Orbita;
enquanto a contribuicdo para o TRL aumenta a confiabilidade do material para essas

aplicagbes, encorajando sua utilizagao.

1.2. Acidentes historicos devido a fadiga da fuselagens

aeronauticas

O principal requisito do projeto aeroespacial é reduzir ao maximo 0s riscos a
integridade fisica dos passageiros e a integridade estrutural das aero- e espagonaves.
Entretanto, muito € aprendido empiricamente, com a operacao dos veiculos e as
‘licdes aprendidas” da tragica ocorréncia de acidentes, as quais resultam no
desenvolvimento de processos e requisitos cada vez mais eficazes na garantia da
seguranca (MOURITZ, 2012; NASA, 2001; WANHILL; MOLENT; BARTER, 2016).

Diversos acidentes ao longo da historia da aviacao levaram a melhorias nos
processos de projeto, testes, certificagéo e operacao de aeronaves para garantir maior
seguranca no comportamento das estruturas sob os ciclos de carga de voo, condi¢céo
conhecida como fadiga (WANHILL; MOLENT; BARTER, 2016). Dois dos acidentes
mais importantes e conhecidos envolvendo a condi¢do foram os acidentes com as

aeronaves de Havilland Comet (1954) e com o Boeing 737 da Aloha Airlines (1988).
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1.2.1. DE HAVILLAND COMET (1954)

A aeronave Comet foi a primeira aeronave comercial a jato e entrou em
operacdo em 1952. Sua fabricante, De Havilland, j& possuia experiéncia com o projeto
de aeronaves militares a jato, mas este seria 0 primeiro avido de passageiros a voar
em altas velocidade e altitudes (WANHILL; MOLENT; BARTER, 2016). Até entéo,
nao havia conhecimento de que os ciclos de pressurizagdo da cabine poderiam
prejudicar o desempenho das estruturas e requerer informacdes além das
provenientes dos ensaios de resisténcia estatica; ndo havia conhecimento sobre o que
hoje chamados de fadiga estrutural (MINISTRY OF TRANSPORT AND CIVIL
AVIATION, 1954).

Em 1954, acidentes catastroficos envolvendo duas aeronaves da frota durante
a decolagem levaram a investigacdes sobre o projeto das aeronaves e a diversos
testes simulando as condicGes de operacdo como esforcos para tentar identificar o
qgue levou as estruturas a falharem em condi¢cdes de carga abaixo do limite definido
nos testes prévios. As investigacdes concluiram que a falha, em ambos os casos, se
iniciou no canto de uma das janelas, especificamente na borda de um furo escareado
de rebite, devido a alta concentracdo de tensdo na regido, resultado da resposta da
estrutura ao carregamento induzido pelos ciclos de pressurizacdo. Em outras
palavras, a causa-raiz definida para o acidente foi fadiga estrutural (MINISTRY OF
TRANSPORT AND CIVIL AVIATION, 1954).

1.2.2. ALOHA AIRLINES (1988)

Em 1988, outro acidente chamou a atencéo para a regido dos rebites e o
projeto de juntas estruturais em aeronaves: o acidente com um Boeing 737 da Aloha
Airlines. A aeronave perdeu parte da estrutura da cabine, o extradorso da fuselagem
dianteira, durante a descida para pouso, mas, felizmente, o restante da estrutura se
manteve intacta, possibilitando um pouso de emergéncia sem maiores danos
(WANHILL; MOLENT; BARTER, 2016).

As investigacdes do acidente concluiram que a fratura da estrutura se deu
pela ligagédo entre varias trincas de fadiga originadas nas bordas dos furos de rebite

de uma mesma junta. Essa condicdo foi chamada de danos em multiplos sitios
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(Multiple Site Damage — MSD) (NATIONAL TRANSPORTATION SAFETY BOARD,
1989).

1.3. Laminados metal-fibra

Os acidentes com aeronaves atribuidos a fadiga estrutural levaram ao
direcionamento de esfor¢cos ao desenvolvimento de materiais mais resistentes a
fadiga, mas que ainda apresentassem o0 balanco de propriedades desejado a
aplicacao aeroespacial, como densidade, resisténcia mecanica, custo e processo de
manufatura similar ao de materiais tradicionais. Um dos resultados desses esforgcos
foram os laminados metal-fibra (fiber-metal laminate — FML) (VLOT; GUNNINK, 2001).

Os FMLs sao materiais hibridos, compostos de um sanduiche de camadas
intercaladas de liga metélica e de compdsito, como apresentado na Figura 1 (SALVE;
KULKARNI; MACHE, 2016). Tal combinacédo resulta em um painel final com
propriedades melhoradas em relagéo a seus constituintes individualmente.

Figura 1 — Composigéo de um laminado metal-fibra.

D liga de aluminio
composito

Fonte: Barreto (2022).

Por serem produzidos a partir do empilhamento de dois materiais, os FMLs
podem ser compostos com diferentes combina¢gdes de numero e orientacdo das
laminas de fibra na camada de compdsito. Variando tais parametros, é possivel
produzir diferentes classes de um mesmo FML, cada qual com certas propriedades
melhoradas em dire¢des especificas (VLOT; GUNNINK, 2001).
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1.3.1. ANCORAMENTO DE TRINCAS

Um dos grandes diferenciais dos FMLS, e que os torna mais resistentes que
seus constituintes as tensdes mecanicas, é a velocidade de propagacao trincas
reduzida pelo mecanismo de ancoramento de trincas (crack bridging mechanism),

apresentado na Figura 2.

Figura 2 — Mecanismo de ancoragem de trincas pelas fibras do reforco.

tenséo aplicada

restricdo do
crescimento da trinca ~_|

| | _—transmissé&o de cargas

regido de delaminacao —

| camada compoésito

camadas metalicas

(a) (b)

Ancoramento de trincas: (a) llustracdo dos mecanismos atuantes e (b) registro do mecanismo em

atuacdo. Na presenca de trincas, parte das cargas no metal danificado sédo transmitidas para as fibras

intactas da camada de compdsito, restringindo o crescimento do dano. Fonte: Barreto (2022).

A maior rigidez das camadas metalicas externas leva a uma maior
concentracdo de cargas, favorecendo a nucleacdo de trincas nesses painéis. Por
serem painéis finos, essa concentracdo das cargas nas camadas metélicas leva a
baixa resisténcia a nucleacdo dessas trincas (GUNNINK et al., 2002), sendo esse 0
ponto fraco do material. Entretanto, quando uma trinca se inicia na camada metalica,
as camadas internas de compaosito, ainda intactas, ancoram-na, desacelerando seu
crescimento e garantindo uma excelente resisténcia a propagacao de trincas de fadiga

(VLOT; GUNNINK, 2001). Ou seja, embora as trincas se iniciem cedo na vida em
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fadiga de um painel de FML, sua propagacdo € mais lenta, caracterizando uma alta

tenacidade a fratura.

1.3.2. GLARE

Glare® (Glass Laminate Aluminum Reinforced Epoxy) € um FML composto
de camadas alternadas de liga de aluminio 2024-T3 e de composito de resina epoxi
reforcada por fibras de vidro S2 (Datasheets no Apéndice A). Tal composicéo e arranjo
permite combinar as melhores propriedades de ambos materiais, produzindo um
laminado com melhores comportamento em fadiga e tolerancia ao dano que seus
constituintes individuais, além de apresentar peso especifico menor que o da liga de
aluminio, tradicionalmente empregada em aplicacdes de alto desempenho (BROWN,;
RANS; STRAZNICKY, 2007; VLOT; GUNNINK, 2001).

Variacdes do numero e da orientacdo das laminas de fibra pré-impregnadas
com resina (prepregs) da camada compadsito geram diferentes classes de Glare, cada
uma com propriedades especificas melhoradas. A Tabela 1 apresenta as classes
existentes de Glare, suas especificacdes e as propriedades melhoradas em cada

caso.

Tabela 1 — Classes de Glare.

Espessura (mm) e liga Orientag&o dos Propriedades

Classe  Sub "3 camada metalica prepregs (°)* melhoradas

Fadiga, resisténcia e

Glare - 1 - 0,3-0,4747-T761 0/0 =
tensdo de escoamento
A 0,2 -0,52024-T3 0/0 Fadiga, resisténcia
Glare - 2 : : :
B 0,2 -0,52024-T3 90/90 Fadiga, resisténcia
Glare-3 - 0,2-0,52024-T3 0/90 Fadiga, impacto
A 0,2 - 0,5 2024-T3 oo/o/90  ~adiga, resistencia na
direcéo 0
Glare -4 : —
B 0,2 - 0,5 2024-T3 o/90/0  Fadiga, resisténcia na
direcdo 90
Glare-5 - 0,2-0,52024-T3 0/90/90/0  Impacto

Continua.
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Continuacao.

Espessura(mm)e  Orientacao

Classe Sub  ligadacamada  dos prepregs Propriedades

metalica ) melhoradas

Cisalhamento,

A 0,2 -0,52024-T3 +45/-45 propriedades fora do
eixo

Glare - 6 -

Cisalhamento,

B 0,2 -0,52024-T3 -45/+45 propriedades fora do
eixo

* Com base na dire¢@o de laminag&o da liga de aluminio (0°).
Fonte: Adaptado de Vlot & Gunnink (2001)

1.3.2.1. Aplicacbes

A mais importante aplicacdo do Glare se da nos painéis da fuselagem e nos bordos
de ataque dos estabilizadores da aeronave Airbus A380, como destacado na Figura 3
(PRASAD; WANHILL, 2017). Foi reportado que tal aplicacdo estratégica do FML
trouxe beneficios notaveis para a estrutura, incluindo maior tolerancia ao dano,
reducdo de peso, maior vida em fadiga e a dispensa da utilizacdo de cavernas
(frames) reforcadas (BEUMLER et al., 2006).

Figura 3 — Aplicagbes de Glare no Airbus A380.

Secbes da fuselagem compostas de Glare-3 e 4A representadas em verde e bordos de ataque dos
estabilizadores vertical e horizontal, compostos de Glare-5, destacados em laranja. Fonte: Adaptado
de Airbus (2022) .

Outras aplicacdes que podem ser destacadas séo a utilizacdo de Glare-5 no
anteparo do radome frontal da aeronave Bombardier Learjet 45 e nos reparos da
Lockheed C-5A (PRASAD; WANHILL, 2017; ROEBROEKS, 2001).
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1.4. Estruturas espaciais

Suas excelentes propriedades fazem do Glare um material adequado para
aplicacdes aeroespaciais, como nos bordos de ataque de aeronaves e, em especial,
em estruturas destinadas a operacdo em o6rbita ao redor da Terra. Ambas aplicacoes,
além de operarem em condi¢cbes de alto carregamento, incluindo risco de impacto,
submetem a estrutura a condi¢des extremas, como ciclos de choques térmicos.

Em aplicacdes aeronauticas, os materiais aplicados no bordo de ataque de
aeronaves estao sujeitos aos choques térmicos induzidos por sistemas de anti- e de-
gelo e por mudancas de altitude ao longo do plano de voo (GENT; DART; CANSDALE,
2000). Um envelope de voo tipico de aeronaves comerciais envolve altitudes com
temperaturas que variam de -80°C a 55°C (LANSON; VON WREDE, 2017).

Condi¢cdes mais extremas ocorrem nas aplicacdes espaciais, nas quais o
material € sujeito, por exemplo, a temperaturas da ordem de -200°C a +150 °C ao
longo de uma orbita baixa (Low Earth Orbit - LEO), abaixo de 2.000 km de altitude. A
energia térmica nesse caso provém de 3 fontes principais: a radiacdo solar constante
guando o veiculo ndo esta a sombra da Terra, a energia solar refletida pela Terra e a
radiacéo emitida por ela e por sua atmosfera (GORDO et al., 2020; GOYO-BRITO et
al., 2019; NASA, 2015; YANG et al, 2017). Embora a Uultima fonte seja
aproximadamente constante ao longo da 6rbita, as duas primeiras, dependentes da
radiacdo solar, variam drasticamente conforme o satélite muda de posicdo em relacao

ao Sol e a Terra (Figura 4).

Figura 4 — Condic¢6es térmicas de um satélite ao longo de sua Orbita.

sombra da Terra

+150°C -200°C

Fonte: Barreto (2022).
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O tempo médio de érbita, tempo para completar uma érbita ao redor da Terra,
varia de acordo com a altitude. No caso da estacdo espacial (International Space
Station — ISS), por exemplo, ele € de 92 min., totalizando 16 ciclos térmicos e 32
choques térmicos em 24h (NASA, 2015).

Os mecanismos de expansdo e contracao térmicos, bem como as tensdes
induzidas por eles, podem prejudicar a resisténcia do material e das estruturas que
ele compoe, resultando em desempenho mecéanico inferior ao projetado. Isso torna
necessario o estudo aprofundado do efeito desses ciclos de choques térmicos na
resisténcia tanto do material, como dos componentes criticos da estrutura que ele

compoe.

1.5. Juntas mecanicas

Requisitos de manufatura e de logistica, bem como a aplicacéo estratégica de
materiais, fazem com que as estruturas sejam produzidas a partir de componentes
com dimensdes limitadas, o que torna necesséria a utilizacdo de juntas estruturais na
composicdo da estrutura final (VLOT; GUNNINK, 2001, cap. 12). A maior parte das
juntas longitudinais de aeronaves séo juntas sobrepostas (lap joints) (GUNNINK et al.,
2002), nas quais uma das placas é sobreposta a outra e na regido de sobreposicéo é
utilizado o mecanismo de unido, sejam rebites (juntas mecanicas), adesivo ou ambos
(juntas hibridas).

No setor aeroespacial, geralmente séo utilizados rebites escareados para néo
prejudicar a aerodindmica final do veiculo (interacdo da estrutura com o meio). A
cabeca desse tipo de rebite € conica e fica alojada na placa externa, gerando o minimo
de descontinuidade possivel na superficie do veiculo (DE RIJCK, 2005).

A Figura 5 apresenta a nomenclatura basica utilizada na analise de juntas com

rebites escareados.
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Figura 5 — Designac0es utilizadas na analise de juntas mecénicas com rebites escareados.
sobreposi¢ao

cabeca do rebite

& J placa escareada

rabo do rebite

placa nao-escareada

Fonte: Barreto (2022).

Embora aerodinamicamente favoraveis, juntas com rebites escareados sé@o
mais criticas, pois a forma pontiaguda do painel ao final da escarea¢édo, chamada de
knife-edge (Figura 6a), aumenta a concentracdo de tensao sobre a cabeca de rebite,
i.e. aumenta o fator de concentracéo de tensao (K;). Esse aumento de concentracao
de tensdo contribui para o desenvolvimento de trincas na borda do furo de rebite,
reduzindo o tempo para iniciagdo de trincas em uma regido ja sobrecarregada devido
a descontinuidade que produz no painel, um mecanismo de falha chamado knife-edge
effect (DE RIJCK, 2005; SKORUPA; SKORUPA, 2012).

Figura 6 — Fendmenos tipicos de juntas escareadas.

knife-edge T
% | $ —
I Oh (0]
NN\ 1
(a) (b)

(a) Knife-edge effect, que gera concentracdes de tensdo na borda do furo na superficie de contato,
contribuindo para a nucleac¢éo de trincas na regido; e (b) flexdo secundaria, que aumenta a pressao
de contato entre os painéis, gerando maior atrito e contribuindo para a nucleacao de trincas por
desgaste. Fonte: Barreto (2022).

Outro mecanismo, este resultado da sobreposicdo dos painéis, € a flexao
secundaria (Figura 6b). A flexdo secundaria é uma deformacao dos painéis para fora
do plano que ocorre devido ao momento secundario devido a acdo combinada do
carregamento aplicado, do desalinhamento entre as placas, da restricdo imposta pelos
rebites e da flexibilidade dos materiais que compdem os painéis. Ela aumenta a

pressao e o atrito entre os painéis, favorecendo a nucleacdo de trincas por desgaste
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nas superficies de contato (SKORUPA; SKORUPA, 2012, cap. 6; VLOT; GUNNINK,
2001, cap. 12).

Um terceiro mecanismo € o desgaste (fretting) nas superficies de contato dos
painéis, causado pelo atrito entre eles durante o carregamento. Em painéis de liga de
aluminio, os sinais de fretting podem ser facilmente identificados como marcas pretas
ao redor dos furos de rebite, detritos gerados pelo movimento relativo entre as placas.
A presenca de desses detritos combinada as tensfes de cisalhamento entre as
placas, levam a nucleacdo de microtrincas, as quais se propagam sob acdo dos
demais mecanismos apresentados (SKORUPA; SKORUPA, 2012, cap. 7).

5 § T T e R Y
- : o AR DA i v

Exemplos de trincas de fadiga desenvolvidas por mecanismo de desgaste nas laminas internas de uma
junta composta por dois painéis de Glare. E possivel notar que as trincas se originaram em regides
escuras proximas aos rebites, marcadas pela oxidacdo devido ao atrito entre as chapas (seta
vermelha), e se propagaram em dire¢ao as trincas do rebite vizinho, quase chegando a se encontrarem,
fendbmeno de MSD. Fonte: Fernandes, Bose e Tarpani (2004).

A ocorréncia de todos esses mecanismos pode induzir quadros de nucleacao
simultanea de trincas de fadiga em furos de rebite vizinhos, o fenbmeno de MSD,
apresentado na Figura 7. O desenvolvimento de MSD em mais de um componente da
estrutura induz o quadro de danos disseminados de fadiga (Widespread Fatigue
Damage — WFD). Um quadro extenso de WFD pode entéo induzir a conexao de varias
trincas, culminando no colapso catastréfico da estrutura. Essa foi a sequéncia de
eventos que ocorreu no acidente da aeronave Boeing 737 da Aloha Airlines,
comentado anteriormente, o qual chamou a atencdo a necessidade de melhor
investigacdo do comportamento de componentes estruturais em condi¢des similares

as de operacao (VLOT; GUNNINK, 2001).
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1.6. Objetivos

Com base nas motivagcdes e contexto anteriormente descritos, 0 objetivo
deste trabalho é definir e analisar os efeitos de danos termo/mecénicos na vida em
fadiga de juntas rebitadas de Glare-5 e aluminio. Este estudo € um trabalho
explanatorio que busca analisar os efeitos fundamentais desses danos
termo/mecanicos na estrutura da junta e assim gerar o conhecimento tedrico que sera
base para trabalhos futuros com condi¢des de contorno diferentes. A investigacao foi
realizada em concordancia com os estudos conduzidos com juntas similares por
Tarpani, Barreto e Tarpani (2020) e por Martinez (2006), a fim de complementar o
conhecimento ja acumulado e comparar os resultados.

Dada a amplitude do objetivo geral, este pode ser ramificado nos seguintes
objetivos especificos:

e Avaliacdo da resisténcia a danos termo/mecanicos das configuraces
analisadas com base em danos induzidos por pré-fadiga seguida de ciclos de
choques térmicos severos.

e Avaliacdo da tolerancia a danos termo/mecéanicos das configuracfes
analisadas, com base no comportamento mecéanico e no desenvolvimento dos
mecanismos de falha dos corpos de prova em ensaios de fadiga.

e Definicdo da melhor configuracdo para o projeto de juntas a serem utilizadas
em estruturas submetidas a carregamento termo/mecéanico, com base em uma

abordagem de vida absoluta e vida relativa.
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2. REVISAO DE LITERATURA

2.1.1. EFEITOS DE CHOQUES TERMICOS

Alguns estudos tém avaliado os efeitos de choques térmicos em laminados
metal-fibra. Mduller, Hagenbeek e Sinke (2016) descobriram que a tensdo de
cisalhamento interlaminar (Interlaminar Shear Stress — ILSS) é prejudicada até 12.000
ciclos térmicos, a partir disso, a ILSS torna-se maior até do que a do material ndo
condicionado devido ao processo de envelhecimento. Em concordancia, Kubit et al.
(2019), revelaram que a ILSS decai com numero de ciclos crescentes para baixos
nameros de ciclos, jA que choques térmicos diminuem a rigidez do adesivo,
comprometendo a resisténcia da juncéo adesiva.

Por outro lado, Hagenbeek e Sinke (2019) descobriram que quando umidade
€ envolvida na ciclagem térmica, ha contribuicdo positiva para a ILSS para baixos
nameros de ciclos. Jakubczak, Bienias e Surowska (2018) identificaram essa
combinacéo de ciclagem térmica e umidade também contribui para que o inicio de
delaminacgdes seja deslocado para as bordas do painel.

No que diz respeito as propriedades mecanicas, Goyo-Brito et al. (GOYO-
BRITO et al., 2019) avaliaram a resisténcia ao impacto de amostras de Glare
submetidas a 1.200 ciclos de choques térmicos e descobriram um aumento na
resisténcia ao impacto e na nanodureza da camada de aluminio do FML. Azghan et
al. (2021) identificaram reducg6es da ordem de 4% na resisténcia a tracdo, no modulo
elastico e na absorcao de energia em FMLs reforcados com fibra de vidro.

J4, em se tratando da estrutura de uma junta, Sasikumar et al. (2021)
avaliaram o efeito de temperaturas extremas em juntas entre painéis de materiais
diferentes. Eles identificaram que a mudanca drastica de temperatura leva a reducao
da capacidade de carga da junta devido ao afrouxamento dos rebites no extremo

negativo e a sua sobretensao no extremo positivo.

2.1.2. FADIGA EM JUNTAS

Embora a literatura ainda seja escassa se comparada a materiais tradicionais,

0 comportamento de juntas rebitadas de FMLs foi analisado sob alguns aspectos ao
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longo dos anos. Lazzeri (2001) publicou o primeiro, e possivelmente o mais extenso,
estudo sobre fadiga em juntas rebitadas de Glare. Entretanto, além de utilizar
geometrias complexas na definicho dos corpos de prova, o0 autor restringiu-se
basicamente ao levantamento de curvas tenséo-vida (S-N) das juntas, ndo dirigindo
atencdo aos mecanismos de falha desenvolvidos. Em contrapartida, em seus estudos
sobre as juntas em fadiga, De Rijck (2005) defendeu a simplificacdo das condi¢cdes de
carregamento e dos corpos de prova de modo a isolar e analisar parametros
especificos, possibilitando melhor compreensédo de seus efeitos nos mecanismos de
falha de estruturas operacionais.

Em novas linhas de pesquisa, pesquisadores tém utilizado dados de testes
empiricos para desenvolver modelos numéricos e analiticos a fim de prever falha dos
materiais e das estruturas. Silva et al. (2000) desenvolveram um modelo preditivo em
elementos finitos para juntas de aluminio em condicdo de MSD, baseando-se em
analises de crescimento de trincas e resisténcia estatica residual. Uma metodologia
analitica foi desenvolvida por Spronk, Sen e Alderliesten (2015) para prever inicio de
trinca de fadiga em FMLs utilizando dados de testes de fadiga do metal. Wang, Rans
e Benedictus (2018) desenvolveram um modelo para prever o comportamento em
fadiga de juntas dos laminados em condicdo de MSD.

No que diz respeito aos tipos de junta, Xu et al. (2019) analisaram o
comportamento de juntas rebitadas e hibridas (com rebites e adesivo) sobre
carregamento quase-estatico. Eles concluiram que a presenca do adesivo promove
maior resisténcia a junta, além de atuar como mais um caminho de carga entre os
painéis, além do rebite, tornando o estado de tens6es mais complexo.

Durante ensaios de juntas rebitadas de Glare sob fadiga, estudos de Tarpani et al.
(2020) revelaram que trincas de fadiga sdo nucleadas por fretting, devido ao
movimento relativo repetitivo entre as superficies metalicas em contato. Essas trincas
sdo geradas e se propagam nas superficies internas da junta, sendo capazes de se
propagar por grandes extensdes das laminas antes que sua deteccéo seja possivel
por inspec¢des visuais. Isso reforca os estudos de Ryan e Monaghan (2000), Fahr et
al. (2000), Heida e Platenkamp (2001), Woerden, Sinke e Hooijmeijer (2003) de que
inspecdes ndo-destrutivas sdo fundamentais para garantir a integridade estrutural de

juntas de laminados fibra metal.
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3. METODOLOGIA

Este trabalho encerra uma série de estudos do GECoM sobre o
comportamento de juntas escareadas entre painéis de Glare e de liga de aluminio
(RETT et al., 2008; TARPANI; BARRETO; TARPANI, 2020; TARPANI et al., 2007,
2008; TARPANI; TEIXEIRA; OLIVEIRA, 2012). Para fins de comparacao entre os
trabalhos, as configuracdes e condi¢des aqui apresentadas seguem o padrao definido
em trabalhos anteriores. Tais condi¢cdes e materiais, incluindo a classe de Glare
utilizada, foram selecionados a fim de atender ao principio de simplificacdo da
estrutura analisada e das condi¢cdes e carregamento de De Rijck (2005), permitindo a
identificagdo de mecanismos de falha fundamentais, sem que estes fossem

mascarados por outros componentes.

3.1. Materiais

Embora o FML seja um material comprovadamente mais resistente, seu alto
custo induz aplicacdo restrita a regides susceptiveis a maiores carregamentos,
tornando inevitavel a existéncia de juntas com materiais tradicionais. Neste estudo,
painéis de liga de aluminio 2024-T3, tradicionalmente empregados no setor
aeroespacial, foram utilizados como contraparte aos painéis de FML Glare-5 na

composicao das juntas.

3.1.1. GLARE-5

A chapa de Glare-5 (Figura 8a) utilizada tem configuracdo do tipo 2/1, i.e.,
uma camada de compdésito entre duas camadas de liga metalica. Essa classe de Glare
representa o projeto mais simples desse FML, o que se aplica também a configuracao
2/1 selecionada, que, por ser a mais simples, resulta em menos interagcdes e menos

variaveis nos processos de suporte as cargas aplicadas e desenvolvimento de dano.
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Figura 8 — Glare-5 configuracdo 2/1. (a) configuracao e (b) detalhamento da camada de

compésito vista pela secao transversal.
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Fonte: Barreto (2022).

A camada unica de compésito (Figura 8b) € composta por 4 camadas de fibra
de vidro unidirecionais do tipo S2 pré-impregnadas com epoxi (prepregs), orientadas
a 0°/90°/90°/0° em relacao a direcao de laminacgéo da liga de aluminio, direcao na qual
foi aplicado o carregamento. O empilhamento das Iaminas resultou em uma camada
compdsito com espessura de 0,6 mm.

As chapas metalicas que compdem as superficies externas da chapa de Glare
sao de liga de aluminio 2024-T3 com espessura de 0,5 mm. Como resultado, a chapa
final adquiriu espessura de 1,6 mm.

Devido ao posicionamento das camadas de compdsito em seu interior, tal
classe de Glare apresenta melhores propriedades impacto (Tabela 1), o que a torna
adequada para aplicacdes no bordo de ataque de aeronaves e em estruturas em 6rbita
(PRASAD; WANHILL, 2017, cap. 13). A combinacdo da camada compdsito as
camadas metalicas na proporcao selecionada produz um material hibrido com Mdédulo
de Elasticidade da ordem de 60 GPa e Limite de Resisténcia a Tracdo de 195 MPa
segundo estudos de Blala et al. (2020) e Soltani et al.(2011).

Na Figura 9 estdo apresentadas as microestruturas dos materiais que
compdem a chapa de Glare. Mais informac¢Ges sobre os componentes da chapa

encontram-se no Apéndice A.
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Figura 9 — Microestrutura dos componentes da chapa de Glare-5.
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« »
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Fonte: Adaptado de Tarpani et al. (2020).

3.1.2. AL 2024-T3

As contrapartes das juntas consistem da mesma liga de aluminio utilizada na
producéo da chapa de Glare: a liga de aluminio 2024-T3. Essa liga é tradicionalmente
empregada na estrutura de aeronaves devido a sua alta resisténcia a fadiga
(MOSINYI, 2007; MOURITZ, 2012; NIU, 1995), tornando-se a candidata ideal para
este estudo.

Para manter a simetria das juntas, foi utilizada uma chapa metalica com
espessura de 1,6 mm, como a da chapa de Glare. Informacdes sobre as propriedades

do material podem ser encontradas no Apéndice A.

3.2. Corpos de prova

Os painéis que compdem as juntas foram usinados das chapas fornecidas
segundo as dimensdes apresentadas na Figura 10a e, posteriormente, rebitadas de
acordo com as especificacdes da Figura 10b. As juntas mecéanicas foram produzidas
e fornecidas pela EMBRAER e seu processo de producao seguiu padrdes da industria

aeronautica.
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Figura 10 — Geometria dos corpos de prova: (a) geometria dos painéis rebitados e (b)

geometria da junta.
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Erro de = 0,1 mm. Fonte: Barreto (2022).

No processo de rebitagem mecéanica foram utilizados rebites escareados de
designacdo MS20426 AD 4-7 compostos de liga de aluminio de dureza média 2117-
T4. Os rebites foram posicionados com alinhamento horizontal e, consequentemente,
ortogonal ao eixo de carregamento. Essa geometria foi selecionada, em detrimento a
de rebites alinhados ao eixo de carga com base no trabalho de Tarpani et al. (2020),
por permitir analise de MSD, aumentando o potencial e a complexidade da pesquisa.

Optou-se pela utilizacdo de juntas mecéanicas sobrepostas (single-lap joints)
como as da Figura 5, sem uso de recurso adesivo entre as chapas, de modo a permitir
a andlise dos efeitos da utilizacdo dos rebites escareados de forma isolada,
desconsiderando eventuais efeitos sinérgicos que poderiam ser acarretados pelo uso
simultaneo do adesivo. A utilizacao de painéis planos na junta, ao invés de curvos, foi
definida por permitir simulagdo simplificada das tensdes sobre uma fuselagem,
reduzindo efeitos sinérgicos devido a curvatura e mantendo o foco na interagédo entre
as chapas e das chapas com os rebites (DE RIJCK, 2005; MOSINY]I, 2007).

Devido a disparidade do estado de tensdes entre o painel escareado e o painel
nao-escareado numa junta sobreposta, trés configuracdes de junta foram definidas,
sendo uma junta de referéncia composta exclusivamente por painéis de liga de
aluminio, denominada Al-Al, e duas juntas mistas para avaliar se haveria diferencas
no comportamento da estrutura quando do intercambio do posicionamento das placas.

As juntas mistas se diferenciam pelo material do painel escareado, o painel de liga de
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aluminio é o escareado na configuracdo denominada Al-Gl, e na GI-Al € o painel de
Glare. Como resultado, foram obtidos corpos de prova que seguem os modelos

apresentados na Figura 11.

Figura 11 — Configuragdes definidas: (a) Al-Al, (b) Al-Gl, (c) GI-Al.

(b) ()

Fonte: Barreto (2022).

Das chapas fornecidas foram produzidos 14 corpos de prova (CDPs) para
este estudo, 5 do tipo Al-Al, 4 AI-Gl e 5 GI-Al. Cada corpo de prova foi identificado
conforme nomenclatura apresentada na Tabela 2 junto as suas especificaces de
massa. Os corpos de prova foram nomeados, seguindo o padrao de estudos prévios,
na forma X.Y, sendo X=1, 2 ou 3, a depender da configuracdo: 1 para Al-Al, 2 para Al-
Gl e 3 para GI-Al, e Y definido de acordo com numeros ndo utilizados nos estudos

anteriores.

Tabela 2 — Especifica¢cdes dos corpos de prova utilizados.

Corpo de Prova Configuracao Massa (g)*

1.13
1.14
1.18 Al-Al 32,32
1.21
1.22

Continua.
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Continuacao.

Corpo de Prova Configuracgéo Massa (9)*

2.15
2.22

Al-Gl 30,18
2.23

2.24

3.9
3.12
3.14 GI-Al 30,24
3.15
3.24

*Errode £ 0,1 g.
Fonte: Barreto (2022).

Trabalhos anteriores, realizados por Martinez (2006), analisaram em fadiga
juntas idénticas as deste trabalho, mas virgens, i.e., sem condicionamento, aqui
denominadas AM (as-manufactured). Na Tabela 3 estdo destacados os resultados de
vida e modos de falha encontrados por ele para tensdao da ordem de 49 MPa (carga
de 3,5 kN). As curvas tensao-vida (S-N) inferidas por ele para cada configuracéo estéo

apresentadas na Figura 12.

Tabela 3 — Vida em fadiga de juntas Al-Al, Al-Gl e GI-Al virgens.

Configuracéo Vida (ciclos) Principal modo de falha
Al-Al 1.187.000 Falha da placa Al ndo-escareada
Al-Gl 679.000 Falha da placa Al escareada
GI-Al 1.310.000 Falha da placa Al ndo-escareada

Fonte: Adaptado de Martinez (2006).



43

Figura 12 — Curva Tensao Remota-Vida (S-N) para corpos de prova AM sob tracdo-tracao.

110, R =+0,1||AAI-Al AM
100 '| = 101210 Al-GI AM
—_ \ OGI-Al AM
rcld 90 |
= 80
g ™
o o 4
= 0
D: o
S 60
(%2}
C
< 50
40
30
Q %) ) %) ) © o (o)
Q Q Q Q Q Q Q Q
Q\ (1,\ b(\ b\ %\ \\ '\‘\ '\\

Vida (ciclos)
Fonte: Adaptado de Martinez (2006).

3.3. Procedimento experimental

Na Figura 13 consta o fluxograma simplificado do procedimento experimental
adotado. O procedimento consiste de 4 fases principais: inducdo do dano prévio,
aplicacao dos choques térmicos, ensaio de fadiga até fratura completa e andlise dos
dados e informagdes obtidos.
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Figura 13 — Fluxograma do procedimento experimental.
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Fonte: Barreto (2022).

3.4. Inducao de dano

3.4.1. DANO POR PRE-FADIGA

Para inducdo de dano, os corpos de prova foram primeiramente submetidos
a um numero limitado de ciclos de carga de alta magnitude (pré-fadiga). Para esse
carregamento, os corpos de prova foram preparados com a fixagcdo de end-tabs de
aluminio de mesma espessura das chapas, 1,6 mm, nas extremidades dos painéis. A
utilizagdo dos end-tabs torna o carregamento da junta simétrico, minimizando o

momento fletor na estrutura, como ilustrado na Figura 14.
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Figura 14 — Importancia da utilizacdo de end-tabs nos ensaios: (a) linha de carga sem

utilizacdo de end-tabs e (b) com end-tabs.
linha de carga linha dfa carga

(a) (b)
Devido a assimetria intrinseca da junta mecanica, ha uma diferen¢a na posicao das linhas de carga de
cada garra da maquina de ensaios, gerando carregamento assimétrico da junta. A fixacdo de end-tabs
com a mesma espessura das chapas garante a simetria da aplicacdo de carga, fazendo com que a

linhas de carga das garras sejam coincidentes. Fonte: Barreto (2022).

O numero de ciclos ao qual cada corpo de prova foi submetido, bem como a
tensdo maxima aplicada, foram definidos de acordo com a resisténcia ao dano de
cada configuracdo com base nos trabalhos realizados por Martinez (2006) com corpos
de prova virgens e cujos resultados estao apresentados na Tabela 3. Para cada corpo
de prova foram definidos nimeros de ciclos diferentes, de modo a permitir a avaliacao
do efeito dos choques térmicos de acordo com a gravidade do dano prévio, ou seja,
em momentos diferentes da vida do componente. Os corpos de prova virgens do tipo
Al-Gl apresentaram menor resisténcia ao dano em altas tensées e por isso foram
submetidos a nimeros de ciclos de inducao de dano menor; por se mostrarem 0s mais
resistentes, os GI-Al foram submetidos a maior numero de ciclos; ja os Al-Al, a nimero
de ciclos intermediarios. Detalhes do processo de inducdo de dano definido para cada

amostra estao apresentados na Tabela 4.
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Tabela 4 — Numero de ciclos aplicados a cada amostra para inducao de dano.

Corpo de Prova Configuracéo Numero de Ciclos
1.13 30.000
1.14 60.000
1.18 Al-Al 90.000
1.21 120.000
1.22 150.000
2.15 20.000
2.22 60.000

Al-Gl
2.23 80.000
2.24 100.000
3.9 80.000
3.12 160.000
3.14 GI-Al 240.000
3.15 320.000
3.24 400.000

Fonte: Barreto (2022).

A inducdo do dano em fadiga foi realizada a temperatura ambiente e sob
amplitude constante de tensdo (Constant Amplitude Load — CAL). Foi utilizado um
sistema servo-hidraulico universal de ensaios mecéanicos MTS®-810 com 250 kN de
capacidade maxima. A tensdo maxima utilizada foi 60 MPa (carga de 4,5 kN) e a razéo
de tensdo (R=carga minima/maxima) aplicada a forma de onda senoidal do
carregamento foi de +0,1 (tracdo-tracdo), levemente positiva para evitar flambagem
dos corpos de prova. A frequéncia ciclica (f) utilizada foi de 10 Hz para inibir
aguecimento da amostra, o que poderia prejudicar o desempenho da camada de
composito. A pressao utilizada nas garras do sistema (Pg) foi de 500 psi.

Para minimizar o fator humano nos resultados, o posicionamento dos corpos
de prova na maquina foi padronizado com a placa escareada para a frente (cabeca
dos rebites para a frente), placa escareada presa na garra fixa e placa ndo-escareada
presa na garra moével, como apresentado na Figura 15. O alinhamento do corpo de

prova foi garantido utilizando um nivel para alinhar horizontalmente o eixo dos rebites.
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Figura 15 — Fixag&o dos corpos de prova na maquina de ensaios.
.
— o

Fonte: Barreto (2022).

Ap6s a inducdo do dano foi realizada inspecéo visual dos corpos de prova, a fim
de avaliar a resisténcia a danos de cada configuracdo a partir do desenvolvimento de
trincas e outras formas de dano. O procedimento de inspecdo sera melhor detalhado

na secao 3.6.

3.4.2. CICLOS DE CHOQUES TERMICOS

Na sequéncia, os corpos de prova foram submetidos a um processo de fadiga
apoés estresse térmico. Antes de ser avaliado em fadiga, cada corpo de prova foi
submetido bruscas e grandes variacbes de temperatura pela imersdo em meio
aguecido ou resfriado, similar ao processo de fadiga por estresse térmico (thermal
stress fatigue). As grandes vantagens desse método sdo seu aparato simples, a
reproducdo fiel do estado de tensdes e a possibilidade de submissédo dos corpos de
prova a choques térmicos severos, com grande amplitude de temperatura (KEREZSI,
KOTOUSOV; PRICE, 2000).

Os corpos de prova, danificados apds os ciclos de carga da etapa anterior,
foram submetidos a 500 ciclos de choques térmicos entre 100°C (agua fervente) e -
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196°C (nitrogénio liquido). A cada etapa do ciclo, eles foram mantidos em cada meio
por 10 minutos para equilibrio térmico.

Apds a aplicagdo dos ciclos de choques térmicos, os corpos de prova
passaram por uma nova sessao de inspecéao (procedimento detalhado na sec¢éo 3.6).
para avaliar se houve efeito detectavel sobre os danos pré-existentes. Os corpos de
prova também foram pesados a fim de avaliar se houve variagdo no peso advinda da

absorcéo dos liquidos utilizados no processo.

3.5. Ensaios de fadiga

Assim como os ciclos de carga para inducdao do dano, os ensaios de fadiga
para avaliacao da vida residual também foram realizados a temperatura ambiente, sob
CAL e em um sistema servo-hidraulico universal de ensaios mecanicos MTS®-810
com 250 kN de capacidade méaxima. Foram utilizadas as mesmas especificacbes do
processo de inducao de dano (R=+0,1, f=10 Hz e Pyg=500 psi), padrées em ensaios
de fadiga de FMLs (SALVE; KULKARNI; MACHE, 2016), bem como o mesmo
processo para minimizacdo do fator humano. Entretanto, para propiciar o
desenvolvimento dos mecanismos de falha envolvidos, a tensdo maxima foi definida
em 49 MPa (carga de 3,5 kN). O resultado foi aplicacdo de carga na forma

representada na Figura 16.

Figura 16 — Forma sinusoidal da carga aplicada nos ensaios de fadiga.
50

Tenséo (MPa)
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0 0,05 0,1 0,15 0,2
Tempo (s)
Fonte: Barreto (2022).

Os ensaios foram realizados em rodadas, com intervalos entre elas para
inspecao visual das amostras e analise da evolu¢do dos danos. O numero de ciclos
entre cada um desses intervalos de inspecéo para cada tipo foi definido com base nos

trabalhos de Martinez (2006), de modo a garantir que seria possivel observar evolugcéo
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dos danos, e atualizado ao longo das rodadas de acordo com a evolucédo. Na Tabela
5 estdo apresentados os intervalos utilizados para cada configuragcdo entre as

rodadas.

Tabela 5 — Numero de ciclos antes de cada rodada de inspecao.

Rodadas
Configuracéo
1a 2a 3a 4a 5a 63.
Al-Al 40.000 40.000 50.000 50.000 75.000 Até afalha
Al-Gl 120.000 120.000 120.000 120.000 - -
GI-Al 80.000 80.000 100.000 100.000 150.000 Até afalha

Fonte: Barreto (2022).

Apos a fratura, cada corpo de prova foi analisado visualmente. Com a fratura
de todo os corpos de prova, foi possivel comparar 0 comportamento entre 0S corpos
de prova de uma mesma configuracdo, para avaliar o efeito dos choques térmicos
sobre diferentes magnitudes de dano, bem como comparar corpos de prova de

configuracdes diferentes para avaliagcdo do desempenho de cada configuracao.

3.6. Inspecdes visuais

A analise visual macroscépica foi realizada em ambiente bem iluminado e com
movimentacgao dos corpos de prova contra a luz para avaliar sinais externos de trincas
internas. Para avaliacdo microscopica, utilizou-se um microscopio Digital USB Haiz
com capacidade de aumento de 1600x e camera de 2 MP, e para o registro dos danos
microscopios, utilizou-se um estereoscopio Zeiss, modelo Discovery V8, com camara

acoplada da mesma marca, modelo Axiocam ERc 5s.

3.7. Dureza
Para avaliar se os ciclos de choques térmicos ocasionaram mudangas na
dureza da liga de aluminio do Glare e da contraparte monolitica, foram obtidos os

valores de Dureza Vickers de amostras virgens e amostras submetidas a 500 ciclos
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de choques térmicos tanto do painel de Glare-5, como da liga de aluminio 2024-T3.

Os valores de dureza foram obtidos segundo as cargas da Tabela 6.

Tabela 6 — Carga utilizada na medig&o de Dureza Vickers.

Painel Condicéo Cddigo Carga (Kg)
- Virgem Al-AM 15
Aluminio Condicionado Al-CT 15
Virgem GI-AM 10
Glare Condicionado GI-CT 10

Fonte: Barreto (2022).
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4. RESULTADOS E DISCUSSAO

Os ensaios de fadiga para determinacao da vida residual, i.e., tolerancia a
danos, das juntas rebitadas previamente fadigadas e submetidas a choques térmicos
extremos, i.e., resisténcia a danos, foram acompanhados por inspecfes periddicas
realizadas em tempos. Os ensaios permitiram avaliacdo dos efeitos de choques
térmicos sobre corpos de prova ja danificados, enquanto a realizagdo de inspe¢do em
rodadas permitiu o0 acompanhamento da evolucdo dos mecanismos de falha das
estruturas. No Apéndice B, encontram-se as tabelas que resumem os dados
coletados, bem como a sequéncia detalhadas dos mecanismos de falha encontrados
em cada corpo de prova a cada rodada.

4.1. Resisténcia adanos

Na Figura 17 é possivel observar o estado de dano cada corpo de prova apds a pré-
fadiga ao comparar o numero de ciclos de carga aplicados a ele em relagéo aos resultados
de vida da junta virgem (AM) sob a mesma tensao. A partir do posicionamento dos tridngulos,
circulos e quadrados em relagéo as linhas AM, é possivel observar o quéo proximo a falha da

estrutura virgem a pré-fadiga deste estudo deixou o estado de danos dos corpos de prova.

Figura 17 — Pré-fadiga das juntas deste trabalho em relacéo a vida das juntas virgens (AM).
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AlOO f=10Hz Al-GI AM
& - GI-Al AM
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Inducao de dano por fadiga das juntas utilizadas neste estudo relativamente a vida integral de juntas

virgens, sem condicionamento de qualquer natureza. Fonte: Adaptado de (MARTINEZ, 2006).
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Na Tabela 7 estdo apresentados os danos observados nos corpos de prova.
Tais resultados representam a resisténcia a danos de cada configuracdo. Foram
observados sinais do “efeito abridor de garrafa” nas cabecas dos rebites, identificados
anteriormente em estudos de Tarpani et al. (2020), e, em um dos corpos de prova,
trinca no painel escareado. Como resultado, foi possivel identificar que a configuracéo
Al-Gl apresentou menor resisténcia a danos e a GIl-Al a maior. Nao foi observado

agravamento dos danos prévios apos a aplicacdo dos choques térmicos.

Tabela 7 — Principais danos identificados apés aplicacdo dos ciclos de carga iniciais.

CDP* Tipo Ciclos Danos Legenda

1.14 Al-Al 60.000

2.22 Al-Gl 60.000

SETAS

Trincas painéis
2.23 Al-Gl 80.000

2.24 Al-Gl 100.000

Continua.
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Continuacao.

CDP* Tipo Ciclos Danos Legenda

3.24 Gl-Al 400.000

*Corpos de prova que ndo constam nesta Tabela, ndo apresentaram danos detectaveis.
Fonte: Barreto (2022)

A pesagem das amostras antes e ap0s os ciclos de choques térmicos nao
mostrou alteracdes significativas na massa (Tabela 16 do Apéndice B, indicando que
nao houve absorcdo dos liquidos utilizados no processo de choque térmico pelas
camadas de compdsito. Estudos prévios comprovaram que a absorcédo de liquidos é
muito menor em FMLs do que em compdésitos convencionais (CHANDRASEKAR et
al., 2017), pois as camadas metalicas atuam como barreiras a difusdo de moléculas,
de modo que apenas bordas desprotegias sado susceptiveis (MAJERSKI;
SUROWSKA; BIENIAS, 2018; ZHONG; JOSHI, 2015), regibes que ndo sao criticas
para a estrutura integral de juntas mecanicas.

Andlise das massas dos corpos de prova, apresentadas na Tabela 2 e na
Tabela 16 do Apéndice B, indica que as juntas dissimilares contendo Glare sao cerca
de 7% mais leves que as juntas metalicas Al-Al, ressaltando sua aplicabilidade ao

setor aeroespacial.

4.2. Vidaresidual

4.2.1. EFEITO DA MAGNITUDE DO DANO PREVIO

Na Figura 18 encontram-se as curvas de tendéncia da vida residual em fadiga
dos corpos de prova tipo-junta previamente danificados nas trés distintas
configuragbes empregadas neste estudo. Essas curvas, fornecidas na cor vermelha,
correspondem a tendéncia das barras com coloragfes especificas para cada tipo de

junta (azul, amarelo e verde).
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Figura 18 — Vida residual dos corpos de prova.
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Fonte: Barreto (2022)

Apesar de haver variabilidade nos resultados numéricos de vida residual,
inerente a sensibilidade de ensaios de fadiga e a quantidade de variaveis atuantes no
desempenho da estrutura, em sua maioria 0s corpos de prova atenderam as
expectativas. De forma majoritaria, quanto maior o numero de ciclos de inducédo de
dano aos quais um corpo de prova foi submetido, menor sua vida residual.

As juntas contendo Glare apresentaram maior previsibilidade e confiabilidade
em relagcdo a expectativa sobre a vida residual, com juntas submetidas a um maior
namero de ciclos de dano previamente induzido apresentando menor vida residual.
Por outro lado, a configuracéo Al-Al, apresentou menor previsibilidade, o que pode ser
devido as suas maiores rigidez e fragilidade, gerando maior desvio padrdo dos dados.
A Tabela 8 ilustra essa informacédo através dos dados das linhas de tendéncia
apresentados na Figura 18. E possivel observar que a linha de tendéncia de vida
residual da configuracédo Al-Al apresentou menor coeficiente de determinacgéo (R2) —

medida estatistica do ajuste do modelo definido aos dados coletados.

Tabela 8 — Especificacdes das linhas de tendéncia utilizadas na Figura 18.

Config. Dano previamente induzido Vida residual

Equacédo R? Equacéo R?

Al-Al y=30.000x+30.000 1 y'=360.576-153.554x'+34.598x'> 0,34

Al-Gl y=26.000x+26.000 0,97 y'=430.829-97.494x’-14.064x? 0,95

Continua.
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Continuacao.

Config. Dano previamente induzido Vida residual
Equacéo R? Equacéo R?
GI-Al  y=80.000x+80.000 1 y'=724.697+45.299x-39.726x2 0,71

Fonte: Barreto (2022)

4.2.2. TOLERANCIA AO DANO

Na Figura 19 é possivel observar que a configuracdo GI-Al apresentou melhor
desempenho, mesmo com danos mecanicos proximos as vida em fadiga das
amostras virgens, i.e. mesmo apos alto grau de dano mecanico. Isso indica que essa
configuracdo apresenta maior tolerancia a danos que as demais. Por outro lado, as
configuracbes Al-Al e Al-Gl apresentaram tolerédncia a danos intermediaria e a
preferéncia por uma ou outra susceptivel ao nivel de dano prévio. Para ciclos de danos
mecanicos menores que 60% da vida em fadiga dos pares virgens, a configuracao Al-
Gl apresentou melhor desempenho; para ciclos maiores, a Al-Al teve melhor
performance. Essa diferenca no desempenho das duas juntas contendo Glare ressalta
a importancia de estudos como este, pois efeitos sinérgicos podem fazer com que a
utilizagdo de um material de maior resisténcia, e neste caso mais caro, nem sempre

resulte em uma estrutura com melhor desempenho.

Figura 19 — Vida residual absoluta dos corpos de prova em fungdo do dano mecéanico.
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Fonte: Barreto (2022)
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E necessario enfatizar que o nimero de ciclos de pré-fadiga aplicados a uma
determinada junta é fungdo inversa da respectiva carga maxima flutuante. Desta
forma, para cada junta, enquanto o nimero de ciclos de fadiga preliminar aumenta da
esquerda para a direita, a carga maxima de fadiga aplicada aumenta no sentido
inverso.

Com relacdo a sensibilidade da tolerancia a dano de cada configuragao,
avaliada com base na vida residual relativa (Figura 20), é possivel observar que a
configuracdo Al-Gl apresenta a maior sensibilidade, com uma linha de tendéncia de
maior inclinacdo. Por outro lado, a configuracdo AIl-Al apresenta a menor
sensibilidade, com pouca inclinagdo e a configuracdo GI-Al, uma posicéo

intermediaria.

Figura 20 — Vida residual relativa dos corpos de prova em fungdo do dano mecéanico.
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Fonte: Barreto (2022)

Ao comparar esses resultados de vida residual aos resultados de Martinez
(2006) com juntas virgens (Tabela 3), observa-se que, embora a relacdo de
desempenho tenha se mantido, com GI-Al apresentando o melhor desempenho e Al-
Gl o pior, as juntas foram significativamente afetadas pelo condicionamento. Ao
comparar juntas com numero de ciclos de inducdo de dano similares entre si, como
Al-Al 1.1.8 (90.000 ciclos), a Al-GI 2.23 (80.000 ciclos) e a GI-Al 3.9 (80.000 ciclos),

observamos reducdes de 82,08%, 80,57% e 44,35%, respectivamente, das vidas
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residuais em relacdo a vida total dos corpos de prova virgens. Embora tais
informacBes ndo possam ser consideradas de forma quantitativa, podemos avaliar
gue a configuracdo Al-Al foi a mais afetada pelo condicionamento, apresentando maior
reducdo da vida residual em relac@o a vida de corpos de prova virgens, enquanto a

GI-Al foi a menos afetada, com menor reducéao.

4.3. Efeito do condicionamento

Os resultados de dureza Vickers obtidos com os corpos de prova virgens (As
Manufactured — AM) e submetidos a choques térmicos (CT) néo indicaram diferencas
significativas ocasionadas pela aplicacdo de choques térmicos (Figura 21). Apds 0s
ciclos de choques térmicos, a liga de aluminio (Al) e a camada metalica do Glare (Gl)
obtiveram, respectivamente, durezas 1,28% e 0,65% menores que as de seus pares

virgens.

Figura 21 — Dureza Vickers dos painéis virgens e dos submetidos a choques térmicos.
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Valores de Dureza Vickers do painel de liga de aluminio 2024-T3 (Al) e da camada metdlica do painel
de Glare (Gl) antes (AM) e ap6s (CT) os choques térmicos. Fonte: Barreto (2022)

Mecanicamente, no painel de Glare, os diferentes coeficientes de expanséo
da liga de aluminio, da resina e da fibras de vidro (HAGENBEEK; SINKE, 2019; KUBIT
et al., 2019) fazem com que a ciclagem térmica gere tensdes residuais de compressao
na camada composito e reduza a tensdo de cisalhamento interlaminar (ILSS). Essas
tensdes residuais de compressao, embora contribuam para absorcdo de energia e
para a reducao da deformacéo do painel, na regido dos rebites se combinam a ja alta

concentracédo de tensfes de compresséo existente nas bordas dos furos do painel
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tensionado (BARRETO; SANTIAGO, 2018). A sobrecarga da interface metal-
composito e a reducao da ILSS favorecem o surgimento de delaminacfes na regido.
A ciclagem térmica também resulta no enrijecimento da matriz através de um processo
de pés-cura da resina (GOYO-BRITO et al., 2019), que reduz a capacidade de
deformacédo da placa de Glare, enquanto favorece a ocorréncia de delaminacdo na
interface metal-compdsito devido a maior ductilidade da camada metalica. Como
delaminacdo € um processo que absorve mais energia, ele contribui para a resisténcia
do painel a fadiga, mas favorece a nucleacao de trincas na camada metalica reduzindo
a efetividade do mecanismo de ancoramento de trincas na regido delaminada.

A maior flexibilidade (menor rigidez) inerente Glare e agravada pelo
favorecimento do desenvolvimento de delaminac¢des, faz com que sua aplicagdo torne
a configuracdo Al-GI, mais flexivel. Isso resulta numa maior flexdo secundaria, a qual
amplifica as tensdes de cisalhnamento na superficie de contato das placas, carregando
ainda mais o painel escareado. Essa maior flexibilidade pode ser observada na Figura
22, na qual pode-se comparar a falha dos corpos de prova Al-Al 1.13 e Al-GI 2.15,

submetidos a niumeros de ciclos de indugdo de dano similares.

Figura 22 — Flexao das placas das amostras fraturadas Al-Al 1.13 e Al-GI 2.15.

1cm
(a) Al-Al 1.13, submetida a 30.000 ciclos para inducdo de dano, e (b) Al-Gl 2.15, submetida a 20.000

ciclos. Flexdo dos painéis escareados ressaltada por flechas laranjas. O painel fletido na junta Al-GI

varia, podendo ser o ndo-escareado, mas em todos 0s casos nota-se maior flexdo dos painéis dessa

configuracdo. Fonte: Barreto (2022).

Ainda assim, apesar de ser significativamente afetado pelo condicionamento,
o Glare apresenta melhor desempenho como placa escarada. Isso se deve a
propriedade intrinseca do FML de apresentar multiplos caminhos de carga, o que

permite maior distribuicdo da tenséo entre os diferentes constituintes, e aos diversos
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e complexos mecanismos de falha favorecidos pelo estado de tensdes desse
componente, 0s quais absorvem energia e postergam a falha (RODI;
ALDERLIESTEN; BENEDICTUS, 2010; UCAN et al., 2019). Por postergar a falha, tais
mecanismos conferem a configuragdo GI-Al maior vida em fadiga e desenvolvimento
mais lento dos danos, que podem se tornar extensos e detectaveis antes da falha

catastrofica da estrutura.

4.4. Modos de falha

Quatro principais modos de falha de juntas foram identificados: falha por
cisalhamento dos rebites, por arrancamento dos rebites, falha do painel escareado e
falha do painel ndo-escareado (TARPANI; BARRETO; TARPANI, 2020; VLOT;
GUNNINK, 2001). Embora seja possivel utiliza-los para classificar a falha do corpo de
prova, quando analisamos juntas contendo material compoésito, a complexidade e
densidade dos diversos mecanismos de falha atuando simultaneamente ndo permite
gue afirmemos que eles foram os principais mecanismos de falha, mas apenas que
sdo os modos que caracterizam a falha catastréfica da estrutura.

Na Figura 23 consta uma variacdo dos graficos da Figura 18 destacando os
modos de falha de cada corpo de prova. E possivel observar que o condicionamento
prévio (fadiga seguida de choques térmicos) favoreceu falha da placa escareada em
configuracdes nas quais o painel de aluminio é o escareado (juntas Al-Al e Al-Gl), e a
falha por arrancamento dos rebites na configuracdo com painel de Glare escareado
(GI-Al). Ainda, ao se comparar esses comportamentos aos exibidos por juntas virgens
(Tabela 3), observam-se mudancas nos modos de falha principais, i.e., majoritarios,
para as configuracbes Al-Al e GI-Al, nas quais as fraturas por falha da placa
escareada, no primeiro caso, e por arrancamento dos rebites, no segundo, ocorreriam
apenas para tensbes acima dos 53 MPa nas juntas virgens, indicando que o
condicionamento induziu antecipacdo desses modos de falha para tensées mais

baixas.
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Figura 23 — Modos de falha dos corpos de prova.
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Fonte: Barreto (2022)

Os corpos de prova que fraturaram por cisalhamento dos rebites
apresentaram vida residual abaixo da tendéncia. Como eles foram produzidos
segundo processos e padrdes internos da empresa que os forneceu, ndo temos
informacgdes suficientes para avaliar a causa-raiz da falha do rebite, mas podemos
ressaltar a importancia da atencéo aos parametros de rebitagem e aos parametros de
producdo do FML, que afetam diretamente o desempenho da junta e nos quais
variagcdes e erros podem ocasionar resultados diferentes (LIANG et al., 2021; LIU et
al., 2020; YU et al., 2019).

Por fim, além da confiabilidade e previsibilidade no que diz respeito a vida
residual em fadiga da junta, a utilizacdo do Glare também parece afetar o modo de
falha da estrutura, resultando em menor variabilidade do que a junta Al-Al. Tal
comportamento pode ser devido ao mecanismo de ancoramento de trincas do Glare,
gue permite melhor distribuicdo das tensodes, reduzindo a probabilidade de sobrecarga

dos rebites e da placa ndo-escareada.

45. Mecanismos de falha

Para o desenvolvimento dos modos de falha identificados, ha acdo de
diversos mecanismos que ocorrem simultaneamente em diferentes graus a depender
da dindmica das tensdes em cada corpo de prova, mas que Sao comuns aos materiais

de uma mesma categoria ou a certas estruturas. Alguns dos mecanismos comuns a
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juntas escareadas séao o “efeito abridor de garrafa”, o desgaste nas superficies de
contato e a flexdo secundaria.

Todos os corpos de prova apresentaram sinais do “efeito abridor de garrafa”,
também conhecido como efeitos de bearing, e trincas na cabeca dos rebites (Figura
24a) como efeitos inevitaveis da combinacdo entre a escareacao e o carregamento
ciclico, que resultam em deformacgédo e esmagamento da borda do furo (SKORUPA;
SKORUPA, 2012; TARPANI; BARRETO; TARPANI, 2020). Como apresentado na
Figura 24b, durante o carregamento, a cabeca do rebite € deslocada em uma direcéo,
engquanto seu rabo é deslocado em outra, em um movimento ciclico de vai-e-vem.
Quando a cabeca do rebite é deslocada em uma direcdo, sua borda mais préxima a
aplicacdo da carga é pressionada contra o painel, enquanto a borda oposta € forcada
para fora do furo; quando a carga é reduzida o rebite volta & sua posicéo neutra. Esse
movimento do rebite gera danos a borda de sua cabeca, bem como a borda do furo,
e a pressdao de um hemisfério de sua cabeca do rebite contra a placa gera uma

sobrecarga de tensao que origina trincas nesse hemisfério.

Figura 24 — “Efeito abridor de garrafa”
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(a) Danos a borda do furo de rebite na placa escareada (setas vermelhas) e trinca na cabeca do rebite

(seta verde) da amostra Al-Al 1.22 apés a 42 rodada de carregamento. (b) “Efeito abridor de garrafa”.
Fonte: Barreto (2022).

Fretting também pode ser observado com diferentes intensidades em todos
0s corpos de prova e ocorre sempre na regido dos rebites, regido de aperto da junta
(MOSINYI, 2007). O desgaste depende da forca de aperto da junta e advém do atrito
gerado pelo movimento relativo entre os painéis durante o carregamento, o qual
produz particulas de Oxido na superficie de contato. Sua presenca reduz
significativamente a vida em fadiga da estrutura (VLOT; GUNNINK, 2001, cap. 12),
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por isso ndo é surpresa observar que as juntas cujo desempenho foi abaixo do
esperado, como as Al-Al 1.14 e 1.18 e a Al-GI 1.23 apresentaram fretting em maiores
intensidades.

A geometria deste estudo resultou em marcas pretas na regiao dos rebites,
gue, embora sejam mais dispersas na placa de Glare, se acumulam sempre em
direcdo a extremidade livre do painel escareado (como ilustrado na Figura 25). O
painel escareado possui menor area efetiva na regido dos rebites, pois as cabecas
conicas requerem furos maiores que da sua haste, alojada no painel ndo-escareado,
tornando o painel escareado menos rigido que sua contraparte. Isso faz com que a
extremidade livre do painel escareado apresente maior flexdo dinamica durante o
carregamento; essa maior amplitude de movimento resulta em maior atrito nos pontos
de contato e em marcas pretas de desgaste mais pronunciadas na regido livre da

placa.

Figura 25 — Superficies de contato da amostra Al-Gl 2.23 fraturada.

Eixo de carga

As placas estéo posicionadas na posi¢ao de carregamento. Setas amarelas indicam sinais de desgaste

(fretting) e setas azuis trincas nos painéis. Fonte: Barreto (2022).

Quanto a flexdo secundaria, ela € uma deformacéo fora-do-plano ocasionada
pelas tensdes de cisalhamento sobre rebites, que geram momentos de flexdo nos
painéis (VLOT; GUNNINK, 2001, cap. 12). Durante os ensaios, € possivel observar
uma movimentacao elastica das extremidades livres (Figura 26); ao longo da vida do
corpo de prova essa deformacdao se torna plastica e aumenta até a fratura da estrutura.
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Figura 26 — Flexao dindmica dos painéis do CDP GI-Al 3.15 durante os ensaios de fadiga.

Fonte: Barreto (2022).

Neste trabalho, embora ambos painéis da estrutura sejam afetados pela
flexdo secundéria, os painéis escareados apresentaram maior deformacédo plastica
resultante. Isso provavelmente se deve a menor area efetiva na regido da cabeca
cbnica dos rebites escareados, regido na qual se da a flexdo, como pode ser
observado na Figura 27, aliada a diferenca de rigidez entre as partes das juntas, altera
as condic¢des de contorno da estrutura no suporte as cargas e resultando, como efeito
do acoplamento, na flexdo de uma estrutura ndo-simeétrica, tanto durante a ciclagem

térmica, quanto durante a mecanica.

Figura 27 — Flexao plastica da placa de Glare da amostra GI-Al 3.15.

A linha azul tracejada indica o eixo do painel ndo deformado e a linha vermelha continua, a inclinagéo

da regido fletida do painel. Fonte: Barreto (2022).

As excecOes aos efeitos da flexdo secundaria foram os corpos de prova que
falharam por cisalhamento dos rebites que resultaram em deformacdes muito
pequenas ou ausentes. Tal resultado pode ser devido ao numero de ciclos de
carregamento, 0s quais podem néo ter sido suficientes para grande deformacao

plastica dos painéis; ou pela existéncia de concentradores de tensdo nos rebites, 0s
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guais podem ter induzido sobrecarga dos rebites, minando o desenvolvimento dos
outros mecanismos de falha.

As Tabela 19 e a Tabela 21, apresentadas no Apéndice B, apresentam os
mecanismos de falha identificados nos corpos de prova a cada inspec¢ao. A nucleacdo
e o crescimento de todos esses mecanismos simultaneos reduzem progressivamente

a rigidez dos painéis e da junta até a fratura.

4.5.1. CONFIGURACAO AL-AL

Os primeiros danos a surgirem nos corpos de prova de configuragéo Al-Al séo
os danos resultantes do efeito abridor de garrafa, como trincas nos rebites e danos
pronunciados as bordas dos furos desde os ciclos de fadiga iniciais. Esse é o caso do
CDP 1.14, cujos efeitos do mecanismo foram observados desde o condicionamento
(Figura 28).

Figura 28 — Danos a um dos rebites do corpo de prova Al-Al 1.14 apds o condicionamento.

Fonte: Barreto (2022).

A movimentacdo das placas, que induz esse “efeito abridor de garrafa”,
durante o carregamento, também gera atrito entre as placas, a origem do fretting. O
atrito produz particulas de 6xido na superficie de contato, com maior acimulo préximo
aos rebites, o que, por sua vez, aumenta ainda mais 0 atrito nessa regido. Isso
aumenta a concentragdo de tensdo proximo a borda dos furos, fazendo com que

trincas se iniciem preferencialmente nessa regido. Essas particulas de 6xido também
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podem se acumular nas trincas nucleadas, o que pode fornecer uma ideia de sua
origem e velocidade de crescimento.

Os corpos de prova do tipo Al-Al submetidos a maiores niumeros de ciclos de
dano, 1.18, 1.21 e 1.22, apresentam trincas internas nucleadas justamente nessa
regido dos rebites. Embora essas trincas tenham se originado na superficie de
contato, elas eram visiveis na superficie externa da placa escareada a depender do
angulo da luz pela pequena deformacao plastica que causavam na regido. Apesar de
poderem ser discretamente observadas, essas trincas ainda ndo haviam emergido a
superficie; com angulo de luz favoravel, foi possivel capta-las em imagens, como a
Figura 29, do corpo de prova 1.21. E possivel que a incidéncia dos choques térmicos
tenha favorecido o crescimento mais lento da trinca em corpos de prova que
continham mais danos, possibilitando que ela fosse identificada antes da falha
catastrofica, pois os corpos de prova submetidos a menos ciclos de dano nao

apresentaram esses indicios do estado das superficies de contato antes da fratura.

Figura 29 — Corpo de prova Al-Al 1.21 apos a 32 rodada de ensaios de fadiga.
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1cm |

Indicio de trinca interna ressaltada por uma seta azul. Fonte: Barreto (2022).

Na Figura 30 pode-se observar os corpos de prova da configuracéo Al-Al apos
fraturados. Foi possivel notar que a fratura da placa escareada dos corpos de prova
gue apresentaram sinais das trincas internas coincidiu com as mesmas, comprovando
que eram de fato indicios da falha iminente do material com alguns milhares de ciclos
de antecedéncia (80 mil no CDP 1.22, 180 mil no 1.21 e 30 mil no 1.18, conforme
Tabela 19).
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Figura 30 — Corpos de prova Al-Al fraturados.

Da esquerda para a direita: 1.13, 1.14, 1.18, 1.21 e 1.22. Fonte: Barreto (2022).

Como pode ser observado na Figura 29 e na Figura 30, as trincas se iniciam
e se desenvolvem simultaneamente a partir de furos de rebite separados, um estado
de MSD (PITT; JONES, 1997). Com a evolucao do numero de ciclos de carregamento,
essas trincas crescem e podem chegar ao ponto de se ligarem em uma Unica trinca
grande, que pode ocasionar a falha (ALDERLIESTEN; HOMAN, 2006).

Acompanhamento da evolucdo dos mecanismos de falha indicou que o dano
da configuracdo seguiu esse processo tradicional de juntas monoliticas. As trincas
ocasionadas por fretting no painel escareado de aluminio se propagaram rapido apés
nucleadas, vide a pequena ou ausente quantidade de 6xido acumulada na superficie
de fratura das placas. O encontro entre trincas originadas em furos de rebites
diferentes e com as bordas da estrutura resultou na fratura majoritariamente fragil dos
painéis escareados.

A falha dos corpos de prova 1.14 e 1.18 ndo seguiu essa tendéncia e se deu
por cisalhamento dos rebites. Embora ndo tenhamos acesso as informacdes e
incertezas do processo de rebitagem da fabricante, a grande quantidade de marcas
de fretting nas superficies de contato dos painéis pode ser um indicativo de maior
pressao dos rebites que nas concorrentes (VLOT; GUNNINK, 2001, cap. 12).
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Analise da superficie de fratura das placas indica que o surgimento das trincas
de fadiga na placa de aluminio de fato se deu nas bordas dos furos de rebite, onde é
possivel observar uma pequena quantidade de éxido acumulada (como ressaltado na
Figura 31). Isso pode também ser observado no corpo de prova 1.18 (Figura 30), que
fraturou por cisalhamento dos rebites, no qual as trincas presentes na superficie de
contato de fato se originaram proximo ao eixo de simetria horizontal do rebites, regiao

de fratura do painel metalico escareado.

Figura 31 — Secdao transversal da placa escareada fraturada do CDP Al-Al 1.13.

1cm

A seta azul aponta a marca preta que indica o inicio de uma trinca. Fonte: Barreto (2022).

4.5.2. CONFIGURACAO AL-GL

Com relacdo a configuracao Al-Gl, seus mecanismos de falha foram muito
parecidos com os da configuracdo Al-Al, incluindo identificacdo de trinca interna em
uma das amostras antes da falha catastrofica, como apresentado na Tabela 20.
Observou-se que nesta configuracdo as trincas no painel de aluminio também se
iniciaram nas bordas dos rebites préximo ao eixo horizontal de simetria dos mesmos.

Por outro lado, a superficie de contato do corpo de prova 2.24 (Figura 32),
indica que no Glare as trincas tendem a se originar na regido de maior concentracao
de fretting, um pouco acima da borda do furo. Isso é ocasionado por tensdes residuais
de compressdo geradas durante a rebitagem, os quais interferem no estado de
tensdes do painel, resultando em um deslocamento do ponto de nucleacédo de trincas
da borda do furo para um ponto mais distante (VLOT; GUNNINK, 2001, cap. 12).
Também é possivel observar que, nesse painel, as trincas se propagam em forma
eliptica, devido a flexdo secundaria mais acentuada por conta da menor rigidez do
painel (MULLER, 1995).
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Figura 32 — Regido entre os rebites do corpo de prova Al-Gl 2.24 fraturado.

Fonte: Barreto (2022).

Durante as inspecdes (Tabela 20) e pela analise das superficies de contato
dos corpos de prova fraturados (Figura 33), foi possivel observar que, apesar da
presenca do Glare, em geral, poucos mecanismos de falha se manifestaram nesse
painel. Isso significa que o estado de tensGes do painel ndo-escareado nao foi
suficiente para desenvolvimento significativo dos mecanismos de falha, os quais
absorveriam grande energia no processo e postergariam a falha final. E possivel
concluir entdo que essa configuragdo néo foi capaz de se aproveitar de todos os
beneficios do FML, podendo, em contrapartida, ter sobrecarregado a contraparte
escareada de liga de aluminio devido a sua flexibilidade e a flexdo secundéaria mais
intensa.

No que diz respeito a nucleacdo e propagacdo das trincas no painel
escareado, o acompanhamento do desenvolvimento dos mecanismos de falha indicou
comportamento muito similar ao da configuragéo Al-Al. A excecéo é o corpo de prova
2.24, que ja apresentava dano expressivo e flexdo plastica do painel de Glare
advindos da inducao de dano, o que pode indicar que o maior nimero de ciclos de
carregamento a tensées mais altas favoreceu maior flexdo do painel ndo-escareado,

mais flexivel por ser composto de FML.
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Figura 33 — Corpos de prova Al-Gl fraturados.

Da esquerda para a direita: 2.15, 2.22, 2.23 e 2.24. Fonte: Barreto (2022).

No caso do corpo de prova 2.23, que fugiu a tendéncia dos demais, fraturando
por arrancamento dos rebites, é possivel observar maior quantidade marcas de
fretting, assim como nos corpos de prova 1.14 e 1.18. E possivel que neste caso
também a forca de aperto dos rebites fosse maior que nos demais, aumentando o

atrito entre os painéis.

4.5.3. CONFIGURACAO GL-AL

A configuragdo GI-Al, devido a seu estado de tensdes mais complexo,
apresentou mais mecanismos de falha em ambos painéis, como apresentado na
Tabela 21, resultando em melhor desempenho. Entretanto, diferentemente das trincas
internas observadas no painel escareado de liga de aluminio, quando o painel
escareado é o de FML, os mecanismos de maior importancia para a falha, como
trincas internas e delaminagfes, ocorrem nas superficies de contato ou internamento
ao painel e ndo sao visiveis, requerendo utilizacdo de equipamentos de inspecao néo-
destrutiva (non-destructive inspection - NDI).

A vantagem é que tais mecanismos podem atingir extensdes suficientes para
serem detectados com esses equipamentos de NDI antes da falha catastréfica da
estrutura. Nos corpos de prova fraturados da Figura 34 € possivel identificar a grande
acumulo de 6xido (proveniente do fretting) nas trincas dos painéis, indicando que as
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trincas se iniciaram bem antes da fratura do componente, permitindo acumulo de
tamanha intensidade, bem como propagacdo mais lenta que nas demais

configuragoes.

Figura 34 — Corpos de prova GI-Al fraturados.

Da esquerda para a direita: 3.9, 3.12, 3.14, 3.15 e 3.24. O circulo vermelho ressalta a origem da trinca

na borda superior do painel de liga de aluminio. Fonte: Barreto (2022).

Com relacdo a origem da trinca, nota-se que neste caso também a trinca na
superficie de contato do painel de Glare se inicia um pouco acima da borda do furo,
como pode ser observado na superficie fraturada do corpo de prova 3.24, destacado
na Figura 35. Também é possivel observar que na liga de aluminio, diferentemente
do painel escareado, no qual a trinca se iniciava préximo ao eixo de alinhamento dos
rebites, no painel ndo-escareado, a trinca se inicia na regido superior da borda do furo,
como ressaltado pelo circulo vermelho na Figura 34, além de adquirir um formato
eliptico mais acentuado, resultado da maior flexdo secundaria do painel nessa
configuragéo.

Figura 35 — Regido entre os rebites do corpo de prova GI-Al 3.24 fraturado
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Fonte: Barreto (2022).
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O acompanhamento dos mecanismos de falha indicou que as trincas em
ambos painéis se originaram cedo na vida dos corpos de prova nas regifes proximas
aos rebites, onde o fretting € mais intenso em virtude da flexdo secundaria, e foram
se agravando conforme os ciclos. No painel de Glare as trincas da camada metalica
da superficie de contato, em virtude da flexdo secundaria, acompanham regides de
delaminacdo que as impedem de se propagar para subcamadas internas do
compasito, permanecendo invisiveis.

O agravamento dos danos (trincas e delaminac¢des) reduz progressivamente
a rigidez do painel danificado, tornando-o ainda mais flexivel e permitindo movimento
cada vez maior da cabeca dos rebites. Num efeito de feedback, esse movimento maior
das cabecas de rebite contribui para agravamento dos danos no painel em resposta
ao “efeito abridor de garrafa”, danificando cada vez mais as bordas do furo e
promovendo certo alargamento do mesmo. Esse agravamento continua até que a
flexibilidade e os danos as bordas dos furos e as cabecas de rebite sejam suficientes
para permitir que as cabecas de rebites atravessem progressivamente o furo em cada
uma das camadas do painel de Glare.

Ao chegar a ultima camada do painel, a camada metalica da superficie de
contato, o movimento das cabecas dos rebites se combina a ja extensa trinca do
painel, promovendo descolamento completo ou parcial da camada metélica interna a
junta (superficie de contato) ao se desprenderem completamente do painel de Glare.
Tal cronologia pode ser corroborada pelo fretting na regido das trincas da camada
metalica interna de Glare (Figura 34), o qual apresenta grande intensidade proximo
aos furos e intensidade muito menor préximo as bordas do painel, indicando que a
trinca atingiu essa regido na iminéncia do desprendimento da junta.

A grande flexdo dos painéis ndo escareados de liga de aluminio (Figura 36),
bem como o descolamento extensivo ou completo de parte da camada metalica de
contato do Glare, ndo ocorre de forma gradual, mas abruptamente préximo a fratura
completa da junta. Isso provavelmente ocorreu em virtude da energia armazenada nas
fibras ainda elasticas do Glare conforme a rigidez dos painéis metélicos em sua

composicdo eram danificados e tinham sua rigidez reduzida.
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Figura 36 — Grande flexdo da placa ndo-escareada GI-Al 3.24.

Fonte: Barreto (2022).

Testes de tragéo realizados em trabalho ainda a ser publicado com amostras
de Glare com diferentes configuragbes indicaram que, embora haja deformacao
plastica das fibras na regido da fratura, as fibras do restante do painel permanecem
parcialmente elasticas. Nos testes a elasticidade dessas fibras levou a sua contracao
imediatamente na interrupcao da carga de tracdo por fratura das amostras, gerando
delaminacdes de grande extensdo. Ao serem retiradas das garras da maquina de
ensaios, a contracao das fibras nas amostras causou grande deformacéo plastica nas
camadas de liga de aluminio, como apresentado na Figura 37 (BARRETO et al.,
2022).

Figura 37 — Amostras de Glare com diferentes configuragfes apds ensaio de tracao.

Tom

Da esquerda para a direita, Glare 3 2/1, Glare 3 3/2 e Glare 5 3/2. Fonte: Barreto et al. (2022).

Andlise da sequéncia de eventos e mecanismos de falha presentes nos
corpos de prova dessa configuracdo levou a hipotese de que a causa-raiz da flexao

da contraparte de aluminio esta na contracdo das fibras do Glare antes tracionadas.
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Segundo essa hipotese, a contracdo da placa escareada de aluminio conforme o
carregamento diminuia puxaria a cabeca do rebite para baixo, gerando tensdes de
flexdo na placa n&do-escareada que, em virtude da alta resisténcia da fibra e de sua
perda de rigidez por conta de trincas, deforma plasticamente em resposta a inclinacao
do rebite, mantendo-se em 90° com o eixo do mesmo. No painel de Glare, os rebites,
gue permanecem firmemente engastados ao painel ndo-escareado, sao arrancados
do painel escareado estendendo o descolamento da camada metdlica fraturada ou a
arrancando. Tal sequéncia de eventos esta ilustrada na Figura 38.

Figura 38 — Hip6tese de mecanismo responsavel pela flexdo de grande amplitude da

contraparte de liga de aluminio.
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Fonte: Barreto (2022).

Nos corpos de prova das juntas virgens, tal comportamento havia sido
evidenciado em apenas uma amostra sob tensdo de 56 MPa (Figura 39).
Provavelmente as tensdes térmicas residuais dos choques térmicos ciclicos induziram
maior absorcéo de energia por outros mecanismos de falha, como as delaminagdes
que sao favorecidas pelo condicionamento (secdo 4.3), resultando em menor
deformacéo das fibras, o que as manteve parcialmente elasticas, como observado em
estudos de Goyo et al. (GOYO-BRITO et al., 2019).
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Figura 39 — Corpo de prova GI-Al fraturado sob tens@es de fadiga de 56 MPa.

Setas azuis indicam flexdo dos painéis e a seta laranja indica a camada metalica fraturada de Glare.
Fonte: Martinez (2006).

A excecado a esse comportamento foi a amostra 3.15, que fraturou por falha
do painel ndo escareado. Em virtude do excesso de variaveis na manufatura dos
materiais, na rebitagem e na fixac&o dos corpos de prova na maquina de ensaios, hao
€ possivel estimar a causa de tal diferenca. Entretanto, € possivel observar que tal
falha foi acompanhada de trincamento completo da camada metalica da superficie de
contato do Glare e dano expressivo da cabeca dos rebites.

4.6. Efeito da configuracéo

Ao comparar amostras de diferentes configuracdes, mas que foram
submetidas a numero de ciclos de dano similares, foi possivel avaliar a importancia

da configuragéo da junta no desempenho em fadiga.

4.6.1. AL-AL X AL-GL

Ao compararmos os resultados das configuracdes de junta com painel
escareado de liga de aluminio (Tabela 9), Al-Al e Al-Gl, observamos que a presenca
do Glare como placa ndo escareada torna a junta final menos resistente a fadiga do
gue a junta tradicional, com numero de ciclos de vida residual menor. A Unica excecao
se da em uma das ocasides na qual a junta Al-Al falha por cisalhamento (sobrecarga)

dos rebites, como pode ser observado entre as juntas Al-Al 1.14 e Al-GI 2.22.
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Tabela 9 — Comparacao entre as juntas Al-Al 1.13, 1.14 e 1.18 e Al-Gl 2.15, 2.22,2.23 e

2.24.

Inducéo de dano

CDP . Vida residual (ciclos) Modo de falha
(ciclos)
Al-Al 1.13 30.000 424.000 Falha do painel
) ) ) escareado
Falha do painel
Al-Gl 2.15 20.000 415.000 escareado
Falha por
Al-Al 1.14 60.000 107.000 cisalhamento dos
rebites
Falha do painel
Al-Gl 2.22 60.000 367.000 escareado
Falha por
Al-Al 1.18 90.000 213.000 cisalhamento dos
rebites
Falha por
Al-Gl 2.23 80.000 132.000 arrancamento dos
rebites
Falha do painel
Al-Al 1.21 120.000 318.000 escareado
Al-GI 2.24 100.000 28.000 Falha do painel

escareado

Fonte: Barreto (2022).

Ao comparar os mecanismos de falha desenvolvidos nesses corpos de prova

(Figura 25 e Figura 40), podemos ver que poucos mecanismos se desenvolvem no

painel de Glare n&o escareado. Como levantado anteriormente, isso pode indicar que

houve menor carregamento da chapa nao-escareada, inibindo o potencial do FML.
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Figura 40 — Superficies de contato de juntas Al-Al 1.13, 1.14 e 1.18 e das juntas Al-Gl 2.15,
2.22 e 2.24 fraturadas.
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(a) Al-Al 1.13, (b) Al-GI 2.15, (c) Al-Al 1.14, (d) Al-GI 2.22, () Al-Al 1.18, (f) Al-GI 2.24 e (g) Al-Al 1.21.

Setas amarelas indicam sinais de desgaste (fretting) e setas azuis trincas nos painéis. Fonte: Barreto

(2022).

4.6.2. AL-AL X GL-AL

Ao compararmos corpos de prova Al-Al e GI-Al submetidos a ciclos de inducao

de dano similares (Tabela 10), como € o caso dos 1.18 e 3.9 e dos 1.22 e 3.12,

observamos que o desempenho em fadiga da junta com painel de Glare escareado é

mais de 3 vezes superior ao desempenho da concorrente tradicional. Mesmo o

aumento do numero de ciclos de dano prévio manteve a magnitude da diferenca.

Tabela 10 — Comparacao entre as juntas Al-Al 1.18 e GI-Al 3.9 e Al-Al 1.22 e GI-Al 3.12.

CDP

Inducéo de dano

Vida residual (ciclos)

Modo de falha

(ciclos)
Falha por
Al-Al 1.18 90.000 213.000 cisalhamento dos
rebites
Falha por
GI-Al 3.9 80.000 730.000 arrancamento dos
rebites
Falha do painel
Al-Al 1.22 150.000 243.000 escareado
Falha por
Gl-Al 3.12 160.000 773.000 arrancamento dos
rebites

Fonte: Barreto (2022).
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No que diz respeito aos modos de falha, a junta com o Glare escareado tende
a falhar por arrancamento dos rebites, em contrapartida a falha catastrofica por
cisalhamento dos rebites ou fratura completa da placa escareada na junta
concorrente. Isso reforca a ideia de que a utilizacdo do Glare como painel escareado
resulta em uma junta mais confiavel, pois antes que ocorresse o arrancamento dos
rebites os danos detectaveis por NDI j& teriam se tornado detectaveis, com extensao
superior a margem de seguranca, e a junta se tornaria cada vez mais “solta”, perdendo
sua funcéo.

Ao analisar os corpos de prova fraturados (Figura 40e e Figura 41) é possivel
identificar a causa do baixo desempenho da junta metéalica: a simplicidade e a menor
magnitude dos mecanismos de falha desenvolvidos nos painéis de aluminio
monolitico torna a fratura mais abrupta. Por outro lado, o painel escareado de Glare
na junta concorrente desenvolveu uma série de mecanismos, que adquiriram grande

extensdo e potencialmente se tornando detectaveis antes da falha da estrutura.

Figura 41 — Superficies de contato das juntas GI-Al 3.9 e 3.12 e Al-Al 1.22 fraturadas.

TR
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(a) GI-Al 3.9, (b) GI-Al 3.12 e (c) Al-Al 1.22. Setas amarelas indicam sinais de desgaste (fretting), setas

azuis trincas nos painéis e verdes, delaminagéo. Fonte: Barreto (2022).

4.6.3. AL-GL X GL-AL

O melhor desempenho da configuracdo GI-Al em relacdo a Al-Gl pode ser
diretamente observado ao comparar os corpos de prova 2.23 e 3.9 (Tabela 11),
submetidos a ciclos de inducédo de dano proximos. Embora os ciclos para inducéao de
dano da configuragéo GI-Al sejam 80% dos do corpo de prova Al-Gl, sua vida residual

foi 7 vezes maior que a da configuracdo concorrente.

Tabela 11 — Comparacao entre as juntas Al-Gl 2.23 e GI-Al 3.9

Inducéo de dano

ChP (ciclos)

Vida residual (ciclos) Modo de falha

Falha por

Al-Gl 2.23 100.000 28.000 arrancamento dos
rebites

Falha por

GI-Al 3.9 80.000 730.000 arrancamento dos
rebites

Fonte: Barreto (2022).

Analise visual dos corpos de prova fraturados (Figura 25 e Figura 41a) permite
observar que mais mecanismos de falha se desenvolveram na junta Gl-Al e que estes
atingiram extensdes maiores antes da falha completa da estrutura. Tais mecanismos



80

de falha absorvem energia durante seu crescimento, postergando a falha da estrutura

e resultando em uma vida residual expressivamente maior que a junta concorrente.
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5. CONCLUSOES

Corpos de prova de juntas com painéis de Glare e de liga de aluminio foram
danificados, submetidos a 500 ciclos de choque térmico entre -196°C e 100°C e
tiveram seu comportamento em fadiga avaliado. Para tal avaliacdo, os corpos de
prova foram periodicamente inspecionados para acompanhamento da evolugéo dos
danos ao longo dos ensaios de fadiga.

Alguns corpos de prova fugiram a tendéncia dos demais apresentando
comportamento diferente ou resultado abaixo do esperado, o que pode ter ocorrido
em decorréncia de diversas varidveis envolvidas no desempenho em fadiga de
materiais compdsitos, bem como dos processos de manufatura dos painéis,
rebitagem, fixacdo na maquina de ensaios e efeitos de acoplamento. Entretanto, no
geral, a maioria deles atendeu as tendéncias e expectativas, permitindo boa analise
dos mecanismos e modos de falha atuantes.

A avaliacdo na qual consiste este trabalho permitiu observar que:

e A utilizacdo do painel de Glare resulta em juntas mais leves e com maior
previsibilidade e confiabilidade em fadiga, mesmo sob efeitos ambientais.

e A presenca no Glare na junta permite desenvolvimento de mais mecanismos
de falha e de mecanismos que absorvem mais energia, como as delaminacoes,
permitindo melhor distribuicdo das tensdes aplicadas.

e Utilizar Glare nas juntas escareadas nhem sempre é uma boa opcéo. A utilizacéo
de Glare produzird uma junta com melhor desempenho, em relagdo a junta
tradicional aluminio-aluminio (Al-Al), apenas se o painel de Glare for o painel
escareado. Caso o painel de Glare seja o painel ndo-escareado, o desempenho
da junta sera inferior ao da junta tradicional, pois o carregamento desse painel
nao serd suficiente para desenvolver todos os mecanismos de falha
caracteristicos do FML e capazes de postergar a falha.

e Os diversos mecanismos de falha que se desenvolvem na placa de Glare
escareada, devido a sua grande capacidade de absorcéo de energia, crescem
de forma mais lenta, resultando em maior tempo para sua deteccéo antes da

falha catastrofica da estrutura.



82

e Danos termo/mecanicos induzidos em aplicacbes aeroespaciais afetam
significativamente o desempenho em fadiga das juntas, mas a junta com o
Glare escareado se mostra a melhor opgao para tais aplicacdes.

e Juntas nas quais a placa de Glare é a escareada (GI-Al) apresentam maior
resisténcia e tolerancia danos, resultando em melhor desempenho tanto em
valores absolutos como relativos de vida residual. Nessa configuracdo, o
complexo estado de tensGes favorece o desenvolvimento de muitos
mecanismos de falha simultaneos na placa de Glare, absorvendo mais energia
e prolongando a vida da junta.

Este estudo de limitou a analisar de forma experimental o comportamento em
fadiga de juntas de Glare-5 2/1 e liga de aluminio 2024-T3 submetidas a danos
termo/mecanicos. Resultados diferentes podem ser encontrados quando
consideramos outras configuracdes de Glare-5 ou mesmo outras classes de Glare ou
outros FMLs, bem como quando consideramos outras ligas de aluminio na
composicdo da contraparte, tais como as ligas de aluminio 7000, ainda que ndo sejam
a mesma liga utilizada no FML selecionado. Essas variagbes na composi¢do da junta
sdo escopos em potencial para trabalhos futuros, cujos resultados poderdo ser
comparados ao deste de modo a expandir ainda mais o conhecimento sobre o
comportamento de juntas mistas com FML em aplicacfes espaciais.

Uma sequéncia do conhecimento produzido neste estudo pode ser feita
através de estudos com simulagcdes computacionais quantitativas sobre o
comportamento dos corpos de prova sobre as mesmas condi¢cdes de contorno.
Atencéo especial ainda pode ser dada a concentracao de tenséo devido ao knife-edge

das cabecas de rebite para cada uma das chapas que compdem 0s corpos de prova.
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Apéndice A — Componentes da chapa de Glare-5

A Tabela 12 e a Tabela 13 apresentam os DataSheets dos materiais principais
gue compdem o painel de Glare-5 empregado neste trabalho, a fibra de vidro de alta
performance do tipo S2 e a liga de aluminio 2024-T3 tradicionalmente empregada em

estruturas aeronauticas. Ja a Tabela 14 apresenta a composi¢ao da liga de aluminio.

Tabela 12 — Datasheet da fibra de vidro S2.

Propriedade Valor

Fisica

Densidade (g/cm3) (astm-ce93) 2,46 — 2,49

Mecanica (filamento)

Limite de Resisténcia a Tracdo (MPa) astm-p2101) 4590 — 4830

Mdédulo de Elasticidade (GPa) astw-p2101) 86 — 90

Deformacéo até a falha (%) @astm-p2101) 54-5,8
Térmica

Coeficiente de expanséo linear (cm/cm.°C) astv-peos) 1,6x106

Condutividade (W/m.K) astm-c177) 1,1-14

Ponto de amolecimento (°C) (astm-cass) 1056

Fonte: AGY (2022).

Tabela 13 — Datasheet da liga de aluminio 2024-T3.

Propriedade Valor

Fisica

Densidade (g/cm3) 2,78

Mecanica (filamento)

Limite de Resisténcia a Tracao (MPa) 483

Médulo de Elasticidade (GPa) 73,1

Continua.



92

Continuacao.

Propriedade Valor

Mecanica (flamento)

Deformacéao até a falha (%) 18
Térmica

Coeficiente de expansao linear (cm/cm.°C) 23,2x106

Condutividade (W/m.K) 121

Ponto de amolecimento (°C) 413

Fonte: Aerospace Specification Metals (ASM) (2022).

Tabela 14 — Composicao da liga de aluminio 20244-T3.

Elemento % peso
Al 90,7 —94,7
Cu 3,8-4,9
Mg 1,2-1,8
Mn 0,3-0,9
Fe Max. 0,5
Si Max. 0,5
Zn 0,3
Cr Max. 0,1

Fonte: Mouritz (2012).
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Apéndice B — Resultados dos ensaios e inspecdes ndo-destrutivas

Condicionamento

A Tabela 15 apresenta um resumo dos processos aos quais cada corpo de
prova foi submetido durante o condicionamento. Embora o nimero de ciclos para
inducdo do dano tenha sido diferente para cada corpo de prova, as condicbes de
carregamento foram mantidas as mesmas entre eles, bem como as condi¢cdes e

namero de ciclos dos choques térmicos.

Tabela 15 — Especificagfes do condicionamento.

Inducéo de Dano Choques Térmicos
Config. CDP
Carga (kN) Ciclos T1(C) T(min.) T2(°C)
1.13 30.000
1.14 60.000
Al-Al 1.18 4,5 90.000 -196 10 100
1.21 120.000
1.22 150.000
2.15 20.000
2.22 60.000
Al-Gl 4,5 -196 10 100
2.23 80.000
2.24 100.000
3.9 80.000
3.12 160.000
GI-Al 3.14 45 240.000 -196 10 100
3.15 320.000
3.24 400.000

Fonte: Barreto (2022).

A Tabela 16 apresenta as massas aferidas para cada corpo de prova antes e

apos os choques térmicos (CT).
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Tabela 16 — Massas dos corpos de prova antes e apés as séries de choques térmicos.

Antes choques térmicos ApOs choques térmicos
Config. CDP
Massa (g)* Média (g) Massa (g)* Média (g)
1.13 32,35 32,39
1.14 32,38 32,36
Al-Al 1.18 32,14 32,32 32,14 32,32
1.21 32,34 32,35
1.22 32,39 32,38
2.15 30,18 30,18
ALG| 2.22 30,19 30,18 30,18 30.20
2.23 30,18 30,17
2.24 30,20 30,28
3.9 30,33 30,03
3.12 30,04 30,03
GIl-Al 3.14 30,14 30,24 30,33 30,24
3.15 30,32 30,38
3.24 30,34 30,41

*Errode £ 0,1 g.
Fonte: Barreto (2022).

Ensaios de fadiga

A Tabela 17 apresenta os detalhes do ensaio de fadiga e suas rodadas, bem

como a vida residual obtida para cada corpo de prova.

Tabela 17 — Especificacbes dos ensaios de fadiga.

Vida em fadiga residual (ciclos)

Config. CDP Ciclos antes da inspecéo (rodadas)
C (kN) Total
1 2 3 4 5 6
1.13 40.040 40.000 50.000 50.000 75.000 169.193 424.233
Al-Al 1.14 3,5 40.048 40.000 27.312 107.360
1.18 40.049 40.000 50.000 50.000 32.644 212.693

Continua.
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Continuacao.

Vida em fadiga residual (ciclos)

Config. CDP Ciclos antes da inspecéao (rodadas)
C (kN) Total
1 2 3 4 5 6
1.21 40.054 120.000 50.000 50.000 57.716 317.770
Al-Al 1.22 40.064 40.000 50.000 50.000 63.144 243.208
2.15 120.000 120.000 120.000 54.968 414.968
2.22 120.000 120.000 120.000 6.852 366.852
Al-Gl 2.23 3.5 120.000 12.000 132.000
2.24 27.628 27.628
3.9 80.040 100.000 100.000 100.000 150.000 200.309 730.349
3.12 80.000 80.000 100.000 100.000 150.000 262.750 772.750
GI-Al 3.14 3,5 80.000 80.000 100.000 100.000 135.033 495.033
3.15 80.000 80.000 100.000 100.000 150.000 165.718 675.718
3.24 80.000 80.000 50.833 210.833

Fonte: Barreto (2022).

A Tabela 18 resume os resultados obtidos e compara a vida residual com a
vida total de CDPs virgens, incluindo a relacéo percentual entre a vida residual a vida

total de corpos de prova virgens.

Tabela 18 — Resumo dos resultados de fadiga obtidos.

Config. CD(ZiSC\l/gS%SnS CDP (cl::i)glnoc;) Vida residual %virgem**
1.13 30.000 424.233 35,7%

1.14 60.000 107.360 -
Al-Al 1.187.000 1.18 90.000 212.693 17,9%
1.21 120.000 317.770 26,8%
1.22 150.000 243.208 20,5%
2.15 20.000 414.968 61,10%
Al-Gl 679.200 2.22  60.000 366.852 54,01%
2.23 80.000 132.001 19,43%

Continua.
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Continuacao.

Config. CD(F;?CY(;;%S”S CDP (33{]0(;) Vida residual Y%virgem**

Al-Gl 679.200 2.24 100.000 27.628 4,07%
3.9 80.000 730.349 55,75%
3.12 160.000 772.750 58,99%

GI-Al 1.310.000 3.14  240.000 495.033 -
3.15 320.000 675.718 51,58%

3.24 400.000 210.833 -

* Do trabalho de Martinez (2006).
** Cores em escala de agravamento da condic¢ao (pior condigdo).
Fonte: Barreto (2022).

Mecanismos de Falha

A Tabela 19, Tabela 20 e a Tabela 21 apresentam os mecanismos de falha
identificados em cada corpo de prova ao longo das rodadas de inspecdo, bem como
o modo de falha responsavel pela fratura final da estrutura. Abaixo da identificacéo
dos corpos de prova, entre paréntesis, se encontram o numero de ciclos de dano

previamente induzido.

Tabela 19 — Mecanismos e modos de falha dos corpos de prova da configuracdo Al-Al.

Ciclos de Fadiga

CDP Dano+CT
40.000 80.000 130.000 180.000 255.000 Até afalha

113 ND vV vV vV vV vV
(30.000)
1.14 107.360
vV vV vV
(60.000) CR
1.18 212.639
ND vV vV vV vV
(90.000) CR

Continua.
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Continuacéo.

Ciclos de Fadiga

CDP Dano+CT
40.000 80.000 130.000 180.000 255.000 Até afalha

1.21
ND v v VA vV
(120.000)
1.22
ND vV vV vV vV
(150.000)
Efeito abridor de garrafa ND: Nada Detectado
PE: Placa Escareada

Trinca no rebite
Trinca interna no painel CR: Cisalhamento dos Rebites

Fonte: Barreto (2022).

Tabela 20 — Mecanismos e modos de falha dos corpos de prova da configuracéo Al-Gl.

Ciclos de Fadiga

CDP Dano+CT
120.000 240.000 360.000  480.000
2.15
ND v v vV
(20.000)
2.22
vV v vV vV
(60.000)
2.23
v vV
(80.000)
2.24
vV
(100.000)
Efeito abridor de garrafa ND: Nada Detectado
Trinca no rebite PE: Placa Escareada
Trinca interna no painel AR: Arrancamento dos Rebites

Fonte: Barreto (2022).
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Tabela 21 — Mecanismos e modos de falha dos corpos de prova da configuracao GI-Al.

Ciclos de Fadiga

CDP Dano+CT

80.000 160.000 260.000 360.000 510.000 Ateé afalha

3.9
ND v vV vV vV vV
(80.000)
3.12 ND v vV vV vV vV
(160.000)
3.14 ND v vV vV vV
(240.000)
3.15
ND v vV vV vV
(320.000)
24
3 N4 v vV
(400.000)

Efeito abridor de garrafa
Trinca no rebite

ND: Nada Detectado
AR: Arrancamento dos Rebites

PNE: Placa Nao-Escareada

Fonte: Barreto (2022).
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Apéndice C — Resumo das conclusdes do estudo

A Tabela 22 apresenta o resumo dos principais mecanismos de falha

identificados nas configuracoes.

Tabela 22 — Mecanismos de falha identificados nas configuragdes.

Mecanismo de falha Al-Al AL-GI Gl-Al
Efeito abridor de garrafas v v v
Trinca nos rebites v v v
Trinca interna v v v
Trinca externa v

Fonte: Barreto (2022).
A Figura 42 resume os pontos principais identificados neste estudo.

Figura 42 — Resumo acerca do desempenho em fadiga das configuracdes analisadas.

Modo de falha principal:

. Falha da placa escareada

Al-Al Al-GI GI-Al @ Arrancamento dos rebites

T 777 Previsibilidade e confiabilidade

4,—|7 Deteccdo do dano antes da falha catastrofica
———— T 7 Resisténcia ao dano

I Tolerancia ao dano

Fonte: Barreto (2022).



